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Campanha da ANIMAL Contra as Touradas em Portugal 


Tourada, Não! Abolição! 


Conheça o Horror e a Perversão das Touradas em 
http://www .animal.org.pt/ 


Seja parte da Mudança. Junte-se à ANIMAL! 


Torne-se sócia/o da ANIMAL e apoie a organização na defesa dos direitos dos animais. Inscreva-se através de 
socios(Danimal.org.pt. 


Junte-se ao Grupo de Activismo da ANIMAL. Inscreva-se enviando um e-mail em branco para activismo animal- 


subscribe(Dyahoogroups.com. 


Para mais informações, por favor contacte a ANIMAL através do e-mail info(Danimal.org.pt ou visite o site www.animal.org.pt. 
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Pelo fim das touradas no mundo! 
Fight bullfights! 
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Obituário 


Antonin Vitek 
(N. 25 — Janeiro — 1940 / F. 28 — Fevereiro - 2012) 

Nascido a 25 de Janeiro de 1940, faleceu no dia 28 de Fevereiro de 2012 o especialista 
espacial checo Antonin Vítek com 72 anos de idade. Até 1985 trabalhou no Instituto de 
Química Orgânica e Bioquímica de Praga, tendo participado entre outros no 
desenvolvimento do sistema de cristalização CSK-1 que foi transportado a bordo das 
estações espaciais Salyut-7 e Mir. Até ao seu falecimento foi membro da Academia de 
Ciência da República Checa. 


Autor do site SPACE 40 e colaborador pontual do Boletim Em Órbita, escrevia no jornal 
“Espaço e Aerondutica + Astrondutica”, sendo co-autor da “Pequena Enciclopédia 


Espacial” (1982). N + , W 


Eúra Fatmes 


Dennis R. Newkirk 
(N. 14 — Abril — 1964 / F. 12 — Abril - 2012) 





Nascido a 14 de Abril de 2012 em 
Princeton, Indiana, Dennis R. 
Newkirk faleceu a 12 de Abril de 
2012 no Hospital do Bom Pastor, 
Barrinton, Ilinois, após uma longa 
batalha contra o cancro. 


Licenciou-se na Escola de 
Tecnologia da Universidade de 
Purdue, e escreveu para várias 


revistas especializadas, sendo um 
ávido investigador da história Ef Space À light 





aeroespacial. Escreveu O 
“Almanaque do Voo Espacial Tripulado Soviético”, “O 
Espaço Russo — 1996”, “Aviões Espaciais Soviéticos” e 
“A Reparação da Salyut-7”. 


A revcaling launch-by PR 
account of the Ted star m orhit 


Dennis Newkirk era um distinto membro do Corpo Bs 
Técnico da empresa Motorola Solutions, onde estava 
empregado desde 1991. Era um especialista técnico no 
desenho de sistemas de segurança e era inventor, sendo 
detentor de mais de dez patentes. As suas Invenções 
foram utilizadas em todos o mundo proporcionando 
comunicações seguras. 


Dennis Newkirk 
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O regresso da Soyuz TMA-22 


A Soyuz TMA-22 tripulada por Anton Nikolayevich Shkaplerov (Comandante), Anatoli Alexeievich Ivanichin e Daniel Christopher 
Burbank, regressou à Terra a 27 de Abril de 2012. O regresso decorreu normalmente e sem qualquer problema com a aterragem a ter 
lugar às1145:06UTC. 


SOTUL TA UNDOCHINO SEQUENCE SOTUZ THA UNDOCKINO SEQUENCE 


SOTUZ TMA UNDOCHINO SEQUENCE 





| Step 3º cosmanauls donnimg átuita do Cha Chi - PLS Ee bag O Sep 4 uno [alies 3 loura) E Ss liar - MARA Conde! oia 


O regresso à Terra das tripulações da Soyuz TMA inicia-se | À Soyuz TMA-22 separou-se do módulo Poisk às 0818:19UTC 
com a entrada dos cosmonautas na cápsula envergando os 


seus fatos de trabalho. De seguida procede-se ao 
encerramento das escotilhas de ambos os veículos e depois 


após a tripulação ter executado a verificação da não existência de 
fugas na área do vestíbulo entre o módulo e a cápsula espacial, 


aa dos seus fatos espaciais pressurizados e da escotilha entre o 
os cosmonautas no interior da Soyuz TMA envergam o Módilo Orbialeo Madulode Descida 


conjunto anti-gravidade e os seus fatos espaciais 


pressurizados. Estando tudo a postos dá-se a separação entre Em preparação para o regresso à Terra, a tripulação envergou o 
os dois veículos. fato angi-G Kentvar por debaixo dos fatos espaciais 


pressurizados Sokol. O vestuário Kentvar é um fato de protecção 
que consiste de calções, polainas, cuecas, meias e um casaco, que 
agem como uma contra-medida para distúrbios circulatórios, previne a sobrecarga de um tripulante durante a descida e aumenta a 
tolerância ortostática durante a adaptação após o voo. Os tripulantes são também aconselhados a ingerirem fluidos com aditivos de 
electrólitos para preparar os seus corpos para os rigores do regresso. Estes fluidos são constituídos por três tabletes de cloreto de 
sódio ao pequeno-almoço e após o almoço, juntamente SOYUZ THA REENTRY PROFILE 

com 300 ml de fluído e duas pastilhas durante a a" 
refeição a bordo da Soyuz TMA antes da retro 
travagem. 





Os três tripulantes dedicaram especial atenção à 
colocação do cinto médico com sensores, assegurando- 
se de um bom contacto entre os sensores e o corpo. 
Durante os preparativos para o regresso, antes da 
reentrada atmosférica, os tripulantes sentam-se 
confortavelmente nos assentos Kazbek, apertam os 
cintos de segurança e asseguram-se de um contacto 
Justo entre o corpo e os assentos. 


Com a estação espacial internacional a entrar em derive 
livre, a Soyuz TMA-22 separava-se então às | OEBItAs DDULE BEMARATIOA 


0818:19UTC, terminando asssm a Expedição 30. A é DICORIHT RARA 
RENAS RECCIILE SEPN ET OA BM 


primeira queima de separação manual ocorre entre FHEERLL ALANKET SPEA 
d FEMPODSE dE TT 
cerca de 15 a 20 metros pelas 0821UTC. Onda ci 
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Após a primeira queima de separação a tripulação activou o computador de bordo do sistema digital BTsVK e o sistema de controlo 
VTsVK “Chaika”, introduzindo os mais recentes parâmetros de orientação. A manobra de retrotravagem teve lugar às 1049:37UTC e 
teve uma duração de 4 minutos e 18 segundos, terminando às 1053:55UTC. Esta manobra originou uma variação de 115,2 m/s na 
velocidade da Soyuz TMA-22 que iniciava assim a descida. Os três módulos separam-se de forma simultânea às 1119UTC com a 
separação a ter lugar a cerca de 140 km de altitude. Após a separação dos três módulos, o módulo de propulsão e instrumentação é 
colocado numa ângulo de -78,5º em relação ao eixo de referência. Nesta posição, e caso este módulo não se tivesse separado do 
módulo de descida, o calor da reentrada 1ria derreter as ligações entre os dois módulos. A reentrada atmosférica iniciava-se às 
1121UTC a uma altitude de 101,6 km e com uma velocidade de cerca de 170 m/s. 





A fase de orientação iniciou-se a uma altitude de 81,1 km. O primeiro sinal da reentrada atmosférica surge quando as partículas de 
poeira começam a assentar no módulo de descida. A partir desta altura os três elementos têm de prestar atenção pois as cargas 
gravíticas começam a aumentar rapidamente. A bordo a sensação da força gravítica no corpo vai-se instalando, tornando os corpos 
mais pesados e dificultando a respiração e a fala. Estas são sensações normais e os tripulantes são aconselhados a lidarem com elas 
calmamente. Muitos cosmonautas sentem a sensação de um alto na garganta, mas isto não é caso para ficarem nervosos, pios esta é 
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uma sensação frequente e não deve ser contrariada. A melhor solução é “tentar não engolir e falar nesta altura”. Os tripulantes 


devem prestar atenção à função visual e, caso ocorra algum distúrbio, criar uma tensão adicional de pressão abdominal e nos 
músculos das pernas. 


A abertura dos pára-quedas é ordenada a uma altitude de 10,8 km (1131UTC). Dois pára-quedas piloto (de 0,62 m” e 4,5 m?) 
extraem o pára-quedas de travagem com uma área de 16 m”. Este pára-quedas reduz a velocidade de descida de 230 m/s para 80 m/s 
e auxilia na estabilização da cápsula ao original uma ligeira rotação da mesma. O pára-quedas de travagem acaba por se separar com 
a abertura do pára-quedas principal (518 m?) que reduz a velocidade de descida para 7,2 m/s. Inicialmente, a Soyuz TMA-22 
encontrava-se suspensa com um ângulo de 30º em relação ao horizonte, colocando-se na vertical pouco antes da aterragem. 
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Durante as diferentes fases de abertura dos pára-quedas, os tripulantes sentem alguns «abanõdes» no interior do módulo de descida. 
Estes não devem estar preocupados, mas devem estar preparados para o facto de que aquando da abertura do pára-quedas principal 
na posição assimétrica, ocorrem movimentos de balanço e de rotação que podem original irritações vestibulares. É assim importante 
manter os sistemas de fixação bem apertados na pélvis e no arco peitoral. A irritação vestibular pode ocorrer em diferentes formas 
tais como vertigens, hiperidrose (transpiração anormalmente aumentada), ilusões posturais, desconforto geral e náusea. Para prevenir 
a irritação vestibular a tripulação deve limitar os movimentos da cabeça e dos olhos, bem como fixar a visão em objectos imóveis. 


Mesmo antes da aterragem (que é suavizada pela ignição de seis motores sólidos que se encontram por detrás do escudo térmico 
entretanto descartado), a tripulação deve se preparar para o impacto com o solo. Os seus corpos devem estar fixos ao longo da 
superfície dos assentos personalizados. A velocidade de aterragem é de cerca de 9,9 m/s. A aterragem teve lugar às 1145:06UTC. 


7 ES Di, 
Ea US LR RA e 
e, u ns Pis, Re 
, E EM es Ei 
Di ER ro = a SR ço 
o Mme o PD 6 UA O cara Da 





A tripulação não se deve levantar de imediato após a aterragem. São assim aconselhados a permanecer no interior sentados nos 
assentos Kazbek durante alguns minutos e somente depois se devem levantar. Ao se levantarem, devem limitar os movimentos da 
cabeça e dos olhos para evitar assim movimentos excessivos, procedendo de forma calma e lenta. Os seus corpos não se devem 
adaptar à gravidade terrestre na posição vertical de forma muito rápida. Para tal são colocados em assentes reclináveis logo após 
serem removidos do interior do módulo de descida. Mais tarde são transportados para uma tenda médica ou de imediato para um 
a id —s helicóptero que os 
PF “UM | | transportam para um local 
seguro. 





Após a aterragem os três 
homens foram transportados 
para Kustanai onde foram 
recebidos numa cerimónia 
protocolar. Após esta 
cerimónia Daniel Burbank 
embarcou num avião NASA- 
990 Gulfstream-lll e foi 
transportado para Houston, 
enquanto que os dois 
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cosmonautas russoa embarcaram num avião Tupolev Tu-134 que os levou para o Centro de Treo de Cosmonautas Yuri Gagarin na 
Cidade das Estrelas. A missão da Soyuz TMA-22 teve uma duração de 165 dias 7 horas 31 minutos e 2 segundos. 


A tripulação da Soyuz TMA-22 


A tripulação principal da Soyuz TMA-22 foi composta pelo cosmonauta russo Anton Nikolayevich Shkaplerov (Comandante da 
Soyuz TMA-22 e Engenheiro de Voo da ISS na Expedição 29/30), pelo cosmonauta russo Anatoli Alexeievich Ivanishin 
(Engenheiro de Voo n.º 1 da Soyuz TMA-22 e Engenheiro de Voo da Expedição 29/30), e pelo astronauta norte-americano Daniel 
Christopher Burbank (Engenheiro de Voo n.º 2 da Soyuz TMA-22, Engenheiro de Voo da Expedição 29 e Comandante da 
Expedição 30). 


A tripulação principal da Soyuz TMA-22. Da esquerda: Daniel Christopher Burbank, Anton Nikolayevich Shkaplerov 
e Anatoli Alexeievich Ivanishin. Tabela: Rui C. Barbosa. 





Anton Nikolayevich Shkaplerov (AHróH HykxoJáesuHy4 IlIxániepos) - Coronel da Força Aérea Russa e 
Cosmonauta Teste do Destacamento de Cosmonautas do Centro de Treino de Cosmonautas Yuri Gagarin, Anton Nikolayevich 
Shkaplerov nasceu a 20 de Fevereiro de 1972 em Sevastopol. E casado com Tatyana Petrovna e têm duas filhas. 


Os seus principais passatempos incluem desporto, viagens, pesca e golfe. 


Anton Shkaplerov completou o seu treino de voo a bordo do Yakovlev Yak-52 no Clube de Aviação de Sevastopol em 1989. Após 
terminar os estudos na Escola Secundária de Sevastopol em 1989, ingressou na Escola de Pilotos de Teste de Kachinsk, formando-se 
em 1994. Em 1997 formava-se na Escola de Engenharia da Força Aérea de N. E. Zukovskiy. 


Após a sua formação acadêmica serviu como piloto instrutor sénior na Força Aérea Russa, tendo voado três tipos distintos de aviões, 
o Yakovlev Yak-52, o L-29 e o M1G-29. Shkaplerov é piloto instrutor de Classe 2 da Força Aérea Russa. E também instrutor do 
Treino Geral de Pára-quedas e executou mais de 300 saltos. 
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Foi seleccionado como candidato a cosmonauta teste do Centro de 
Treino de Cosmonautas Yuri Gagarin a 29 de Maio de 2003. Entre Junho 
de 2003 e Junho de 2005 frequentou o treino básico de cosmonauta. Em 
2005 é qualificado como cosmonauta teste. 


Entre Abril e Outubro de 2007 serviu como Director de Operações da 
Agência Espacial Russa Roscosmos no Centro Espacial Johnson, 
Houston — Texas. 


A sua primeira nomeação foi como Comandante da tripulação suplente 
da Soyuz TMA-17 e como membro da tripulação suplente da Expedição 
22/23, levando a cabo sessões de treino entre Julho de 2008 e Dezembro 
de 2009. Desde Dezembro de 2009 levou a cabo a sua preparação como 
Comandante da tripulação suplente da Soyuz TMA-21 da Expedição 
27/28. 


Anton Nikolayevich Shkaplerov tornou-se no 111º cosmonauta da 
Rússia e no 521º ser humano (juntamente com Anatoli Alexeievich 
Ivanishin) a realizar um voo espacial orbital. 


Anatoli Alexeievich Ivanishin (AHarToJnh AJsekxcenHesHY 
MsBanuninH) —- Cosmonauta Teste da Corporação RKK Energia 
“Serguei Korolev” e Tenente-Coronel da Força Aérea Russa, Anatoli 
Aleievich Ivanishin nasceu a 15 de Janeiro de 1969 em Irkutsk, Rússia. E pi 
É casado com Svetlana Ivanishin e têm um filho. s np 


= 
a. T. 
“ me 


Em 1986 finalizou o ensino secundário em Irkutsk e no ano seguinte 
ingressou no Instituto Politécnico de Irkutk, tendo finalizado o primeiro 
ano de ensino académico. Nesse mesmo ano ingressa Escola Militar 
Superior de 
Aviação de 
Chernigov e 
em 1991 * | 
forma-se com honras. Em 2003 Ivanishn forma-se na Universidade 
Estatal de Moscovo em Economia, Estatísticas e Teoria da Informação. 





A À Í Es a É bd 


Desde 1991 serviu em unidades de combate da Força Aérea Russa. Após 
se formar na Escola Militar Superior de Aviação de Chernigov, serviu na 
unidade militar de Borisoglebsk, região de Voronezh, onde pilotou aviões 
de caça M1G-29.desde 1992 serviu como piloto de caça sénior no 159º 
regimento de aviação em Petrozavodsk, Karelia. Durante o serviço 
pilotou o avião Sukhoi Su-27. Acumulou 507 horas de voo e fez mais de 
180 saltos de pára-quedas. 


Foi seleccionado como candidato a cosmonauta teste do Centro de Treino 
de Cosmonautas Yuri Gagarin a 29 de Maio de 2003. Entre Junho de 
2003 e Junho de 2005 frequentou o treino básico de cosmonauta. Em 
Julho de 2005 é qualificado como cosmonauta teste. 


Entre 2005 e Julho de 2009 treina no grupo de qualificação para missões 
à ISS. A sua primeira nomeação foi como Comandante da tripulação 
suplente da Soyuz TMA-20 e como membro da tripulação suplente da 
Expedição 26/27, com os treinos a terem início em Agosto de 2009. 


Desde Dezembro de 2010 iniciou os treinos como membro suplente da 
Expedição 27/28 e desde Abril de 2011 começou os treinos como 
membro da tripulação principal da Expedição 29/30 e da Soyuz TMA-22. 


Anatoli Aleievich Ivanishin tornou-se no 111º cosmonauta da Rússia e no 
521º ser humano (juntamente com Anton Nikolayevich Shkaplerov) a 
realizar um voo espacial orbital. 








Daniel Christopher Burbank — Nascido a 27 de Julho de 1961 em Manchester — Connecticut, Daniel Christopher Burbank 
considera Yarmouthport — Massachusetts, a sua casa natal. E casado e tem dois filhos. Os seus principais passatempos são a corrida, 
esqui, caminhada, navegação, astronomia amadora e tocar guitarra. 
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Burbank formou-se na Escola Secundária de Tolland, Tolland — Connecticut, em 1979 e recebeu o grau de bacharelato de ciências 
em Engenharia Eléctrica pela Academia da Guarda Costeira dos Estados Unidos em 1985 e o grau de mestrado de ciências em 
Ciência Aeronáutica pela Universidade de Aeronáutica de Embry-Riddle em 1990. 


Daniel Burbank recebeu a sua primeira comissão da Academia da 
Guarda Costeira dos Estados Unidos em Maio de 1985 e foi nomeado 
para o Coast Guard Cutter Gallatin (WHEC 721) como Oficial de 
Vigilância de Convés e como Oficial de Segurança e Ordem. Após 
frequentar o treino de voo naval em Pensacola, Florida, entre Janeiro 
de 1987 e Fevereiro de 1988, foi nomeado para a Estação Aérea da 
Guarda Costeira em Elizabeth City, Carolina do Norte, onde se tornou 
comandante de aeronave do HH-3F Pelican e posteriormente 
comandante de aeronave e instrutor do HH-60J Jayhawk. Enquanto 
esteve em Elizabeth City, finalizou o seu treino em tremo de 
Administração e Manutenção de Aviação em preparação da sua 
nomeação como Oficial de Engenharia Aeronáutica. Em Julho de 1992, 
Burbank foi nomeado para a Estação Aérea da Guarda Costeira em 
Cape Cod, Massachusetts, como Oficial de Engenharia Rotary Wing e 
como piloto comandante e instrutor de HH-60J. Em Maio de 1995 foi 
nomeado para a Estação Aérea da Guarda Costeira em Sitka, Arcansas, 
como Oficial de Engenharia Aeronáutica e como comandante de HH- 
60J. Burbank acumulou mais de 4.000 horas de voo, principalmente em 
helicópteros da Guarda Costeira, e voou mais de 1.800 missões 
incluindo mais de 300 missões de busca e salvamento. 


Foi seleccionado como candidato a astronauta da NASA em Abril de 
1996, tendo-se apresentado no Centro Espacial Johnson, Houston — 
Texas, em Agosto de 1996. Após completar dois anos de tremo e 
avaliação, Burbank trabalhou em tarefas técnicas para o Ramo de 
Planeamento de Operações do Corpo de Astronautas, para o Ramo da 
Estação Espacial Internacional e serviu como CAPCOM para missões 
do vaivém espacial e para missões na ISS. Foi também membro da 
equipa Space Shuttle Cockpit Avionics Upgrade que levou a cabo 
trabalhos de actualização dos sistemas aviónicos do vaivém espacial. 





' e 


A sua primeira missão espacial teve lugar entre 8 e 20 de Setembro de 

2000 a bordo do vaivém espacial OV-104 Atlantis na missão STS-106. Durante esta missão de 12 dias a tripulação preparou a ISS 
para a chegada doa sua primeira tripulação permanente. Os cinco astronautas e dois cosmonautas transferiram mais de 2.720 kg de 
mantimentos e instalaram baterias, conversores de energia, equipamento de geração de oxigénio e uma passadeira de corrida na 
estação. Na missão foi também realizada uma actividade extraveícular para ligar cabos de energia e de dados entre o novo módulo 
de serviço e os outros módulos da ISS. 


Daniel Burbank tornou-se no 246º astronauta dos Estados Unidos (juntamente com Richard Allan Mastracchio) e no 394º ser 
humano (juntamente com Richard Allan Mastracchio e com Boris Vladimirovich Morukov) a realizar uma missão espacial orbital. A 
missão STS-106 teve uma duração de 11 dias 19 horas 11 minutos e 1 segundo. 


A sua segunda missão espacial teve lugar entre 9 e 21 de Setembro de 2006 a bordo do vaivém espacial Atlantis na missão STS-115. 
Esta missão reiniciou a montagem da estação espacial internacional com a tripulação a transportar e a instalar a estrutura P3/P4 e 
dois conjuntos de painéis solares que fornecem um quarto da energia da ISS. A tripulação também realizou actividades robóticas 
sem precedentes utilizando os sistemas de manipulação remota do Atlantis e da ISS. Burbank realizou uma actividade extraveícular 
que finalizou a instalação da estrutura, activou a junta de rotação e permitiu que os painéis solares se pudessem abrir. 


Burbank foi o 186º astronauta dos Estados Unidos e o 265º ser humano (juntamente com o astronauta canadiano Steven Glenwood 
MacLean) a realizar dois voos espaciais orbitais. A missão STS-115 teve uma duração de 11 dias 19 horas 6 minutos e 28 segundos. 


A missão Soyuz TMA-22 — Expedição 29/30 é a terceira missão espacial para Daniel Burbank tornando-se assim no 141º astronauta 
dos Estados Unidos e no 184º ser humano a realizar três missões espaciais orbitais. 


A missão Soyuz TMA-22 teve uma duração de 165 dias 7 horas 31 minutos e 2 segundos, com Daniel Burbank a acumular um total 
de 188 dias 21 horas 48 minutos e 31 segundos de experiência de voo espacial. 
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Lançamentos orbitais em Abril de 2012 


Em Abril de 2012 foram levados a cabo 6 lançamentos orbitais, dos quais um foi mal sucedido, e colocaram-se em órbita 6 satélites. 
Desde 1957 e tendo em conta que até ao final de Março de 2012 foram realizados 4844 lançamentos orbitais, 366 lançamentos foram 
realizados neste mês o que corresponde a 7,6% do total e a uma média de 6,8 lançamentos por ano neste mês. É no mês de Janeiro 
no qual se verificam menos lançamentos orbitais (290 lançamentos que correspondem a 6,0% do total de lançamentos com uma 
média de 5,3 lançamentos) e é no mês de Dezembro onde se verificam mais lançamentos orbitais (num total de 484 lançamentos que 
correspondem a 10,0% com uma média de 9,0 lançamentos). 
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cod to Victory for 44 


Victoria Commissa 





foguetão SLV-2A Agena D (Thor 2C 425 / Agena D SS-OIA 2355) às 1908:56UTC 
do dia 21 de Dezembro de 1964 a partir do complexo de lançamento 75-1-2 da Base 
Aérea de Vandenberg. Este satélite operou durante quatro dias observando partes do 
território norte-americano para evitar hostilizar a União Soviética e enviando as 
imagens para a Terra no final da sua missão utilizando uma cápsula KH-4. O 
programa seria abandonado devido ao facto de não existir na altura a tecnologia para 
produzir imagens com uma resolução útil. 


Nos anos 80 a tecnologia havia avançado o suficiente para que a observação por 
radar fosse útil e a 2 de Dezembro de 1988 (1430:34UTC) o vaivém espacial OV- 
104 Atlantis for lançado desde o Complexo de Lançamento LC-39B do Centro 
Espacial Kennedy na missão STS-27 (19670 1988-1064), transportando o primeiro 
de uma nova série de satélites de observação por radar. Designado USA-34 (19671 
1988-106B), o satélite foi colocado numa órbita terrestre baixa com uma inclinação 
de 57º. Na altura surgiram rumores de que uma antena no satélite não se teria 
colocado em posição operacional, necessitando de uma actividade extraveícular não 
prevista na missão para reparar o satélite. Porém, dada a curta duração da missão não 
é claro se teria havido tempo suficiente para a sua realização. Crê-se que o satélite 
estava originalmente previsto para ser lançado a bordo do vaivém espacial OV-103 
Discovery na missão STS-62B, a segunda missão do vaivém espacial que na altura 
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O voo de Electra 


O segundo de uma série de novos satélites de 
observação por radar desenvolvido no âmbito do 
programa FIA (Future Imagery Architecture) do 
NRO (National Reconaissance Office) foi 
colocado em órbita a 3 de Abril de 2012 a partir 
da Base Aérea de Vandenberg. Este foi o primeiro 
lançamento orbital desde Vandenberg em 2012 e 
a primeira utilização de uma nova versão do 
foguetão Delta-IV. 


Satélites de observação por radar 


Por William Graham' 
O primeiro satélite desta nova 
geração de satélites de 
observação por radar, o USA- 
215 / NROL-41 (37162 2010- 
0464), foi colocado em órbita a 
21 de Setembro de 2010 pelo 
foguetão Atlas-V/501 (AV-025) 
desde a Base Aérea de 
Vandenberg. Estes satélites serão 
os veículos substitutos dos 
satélites Lacrosse ou Onyx que 
foram colocados em órbita entre 
1988 e 2005. 


As primeiras experiências do 
NRO relacionadas com a 
observação utilizando sinais de 
radar tiveram lugar nos anos 60 
com o programa Quill. Somente 
um satélite protótipo foi 
colocado em órbita tendo a 
designação OPS 3762 (00964 


1964-0874) que foi colocado em órbita pelo 





' Tradução do original “ULA Delta-IC launches the NROL-25 military satellite from VAFB”, publicado a 3 de Abril de 2012 e 


disponível em 
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estava prevista ser lançada desde Vandenberg em Setembro de 1986. A missão foi cancelada, juntamente com todas as outras 
missões do vaivém espacial desde Vandenberg após a perda do vaivém espacial OV-099 Challenger na missão STS-5SIL a 28 de 
Janeiro de 1986. Após operar aparentemente de forma bem sucedida durante oito anos, o USA-34 reentrou na atmosfera terrestre por 
volta de 25 de Março de 1997. 


Os satélites Lacrosse foram produzidos pela Martin Marietta, e mais tarde pela Lockheed Martin, e transportavam sistemas SAR 
(Synthetic Aperture Radar), transmitindo imagens para a Terra através dos satélites de comunicações SDS (Satellite Data System) do 
NRO. Os satélites Lacrosse foram desenvolvidos a partir dos estudos levados a cabo para o Projecto Índigo em finais dos anos 70 
com o desenvolvimento a ter início em 1983. Alguns 
dos últimos satélites também foram identificados como 
Onyx, e é pouco claro se esta designação se refere a 
veículos de segunda geração ou se o programa foi 
rebaptizado quando o seu nome original se tornou 
público, tal como o NRO havia feito com os satélites 
Aquacade (originalmente designados Rhyolite) em 
1975. 


O USA-34 foi o único satélite Lacrosse a ser colocado 
em órbita pelo varvém espacial, com os quatro satélites 

“RE | : Ea ; seguintes a serem colocados em órbita por foguetões 
Titan-IV. O uno satélite, USA-69 Ts 147 1991 OITA), foi lançado pelo foguetão Titan-403A (K-5 45F-1) a 8 de Março de 1991 
(1203UTC). Este lançamento foi o primeiro voo de um Titan-IV desde o Complexo de Lançamento SLC-4E da Base Aérea de 
Vandenberg e colocou o satélite numa órbita com uma inclinação de 68º, estabelecendo assim o segundo plano orbital no sistema. O 
USA-69 permaneceu em serviço durante 20 anos, tendo reentrado na atmosfera terrestre a 26 de Março de 2011. 





Os restantes satélites Lacrosse ainda se encontram em órbita terrestre e crê-se estarem operacionais. O terceiro veículo deste tipo, o 
USA-133 (25017 1997-0644), foi colocado em órbita a 24 de Outubro de 1997 (0232UTC) para substituir o USA-34. Tal como o 
USA-69, foi lançado desde a Base Aérea de Vandenberg pelo foguetão Titan-403A (44-18 K-18 45F-3), porém foi colocado numa 
órbita com um plano orbital menos inclinado. Crê-se que o lançamento foi designado 
NROL-3 de acordo com o sistema de numeração introduzido em 1996, porém tal não foi 
confirmado, e marcou o último lançamento de um Titan-IVA desde Vandenberg. 


O satélite USA-152 (26473 2000-0474), ou NROL-11 (imagem ao lado), foi lançado pelo 
foguetão Titan-403B (B-28 K-25) a 17 de Agosto de 2000 (2345:00.818UTC), para um 
plano orbital mais inclinado. Foi seguido pelo USA-182 (28646 2005-0164), ou NROL- 
16, que foi lançado para um plano orbital menos inclinado a 30 de Abril de 2005 
(005S0UTC). O USA-182 foi o único Lacrosse lançado por um Titan a não ser lançado 
desde Vandenberg:; foi transferido para o Complexo de Lançamento LC-40 do Cabo 
Canaveral para retirar pressão do manifesto de lançamentos Titan a partir de Vandenberg, 
com o seu lançamento a tornar-se no último Titan a ser lançado desde Cabo Canaveral e o 
penúltimo lançamento de foguetões desta família. A alteração do local de lançamento 
também causou confusão acerca da configuração na qual o lançador foi utilizado; a 
configuração 403 foi uma das duas variantes optimizada para ser lançada desde 
Vandenberg, enquanto que os lançamentos desde Cabo Canaveral que não necessitavam de 
um estágio superior utilizavam a configuração 405. Assim, não é claro se o USA-182 foi 
lançado por um Titan-IV(403)B ou por um Titan-IV(405)B. 


Com os satélites FIA a serem agora lançados para substituir os satélites Lacrosse, é pouco 
provável que sejam lançados novos satélites deste tipo, porém, não é impossível. A 
identidade da carga da missão NROL-15, prevista para ser lançada em Junho de 2012 por 
um foguetão Delta-IVHeavy desde Cabo Canaveral, não foi confirmada, e pensa-se que a carga requer uma performance adicional 
em comparação com anteriores missões do Dalta-IV. É possível, mas pouco provável, de que se possa tratar de um satélite Lacrosse. 
O falhado satélite USA-193, ou NROL-21, pode ter sido um protótipo de um satélite de observação por radar. 





mescuação NORAD Da Veículo Lançador Local Lançamento 
Internacional Lançamento 
USA-34 1988-106B 19671 02-Dez-88 OV-104 Atlantis STS-27 KsScC, LC-39B 


USA-69 1991-017A 21147 08-Mar-91 Titan-403A (K-5/45F-1) Vandenberg AFB, SLC-4E 


Nome 


USA-133 1997-064A 25017 24-Out-97 Titan-4034A (K-18/45F-3) Vandenberg AFB, SLC-4E 
USA-152 2000-047A 26473 17-Ago-00 Titan-403B (4B-28) Vandenberg AFB, SLC-4E 
USA-182 2005-016A 28646 30-Abr-05 Titan-405B? (4B-30) Cabo Canaveral AFS, SLC-40 
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O programa FIA foi originalmente concebido para substituir não só os satélites Lacrosse, mas também os satélites de observação 
electro-óptica KH-11. A parte óptica do programa foi abandonada em 2005 por se encontrar severamente acima do seu orçamento. 
Bruce Calson, o director do NRO, descreveu um dos seus programas como estando “700% acima dos prazos previstos e 300% 
acima do seu orçamento”; crê-se estar-se a referir ao FIA. A missão NROL-25 estava originalmente prevista para ser lançada em 


2007. 





O emblema original da missão NROL-25 mostra o 
nome “Altair”, juntamente com uma águia e uma 
bússola, que levou à especulação inicial de que a 
missão poderia transportar um par de satélites NOSS 
de inteligência electrónica naval. Este emblema 
parece ter sido posteriormente substituído por um 
outro com as inscrições “Victoria Commissa 
Omnibus”, que significa “Empenhados na Vitória 
para Todos”. Aparentemente parece não haver uma 
designação da missão. 


O foguetão Delta-lV 


O segundo veículo lançador do programa EELV 
(Evolved Expendable Launch Vehicle) lançado pela 
Força Aérea dos Estados Unidos para o 
desenvolvimento de novos foguetões, foi o Delta-4. 
Este veículo baseia-se numa secção central comum 
CBC (Common Booster Core) a várias versões do 
lançador: Delta-4 Small, Delta-4 Medium, Delta-4 
Medium+(4.2), Delta-4 Medium-+(5.2), Delta-4 
Medium+(5.4) e Delta-4 Heavy (ver diferentes 
características na página seguinte). O 
desenvolvimento da versão Delta-4 Small foi 
entretanto cancelado. 


O Delta-4 Medium é um lançador a dois estágios com 


um peso bruto de 249.500 kg, desenvolvendo 295.000 kgf no lançamento. Tem um comprimento total de 63,0 metros (incluindo a 
ogiva de protecção da carga com uma diâmetro de 4,0 metros) e um diâmetro de 5,0 metros. E capaz de colocar 8.600 kg numa 
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órbita a 185 km de altitude com uma inclinação de 28,5º em relação ao equador 
terrestre ou então uma carga de 4.210 kg numa órbita de transferência para a órbita 





geossincrona. 


O Delta-4 Medium-(4.2) é um modelo básico Delta-4 Medium auxiliado por dois 
propulsores laterais a combustível sólido. Tem um peso bruto de 292.732 kg, 


desenvolvendo 426.570 kgf 
no lançamento. Tem um 
comprimento total de 66,2 
metros (incluindo a ogiva de 
protecção da carga com uma 
diâmetro de 4,0 metros) e 
um diâmetro de 5,0 metros. 
E capaz de colocar 11.700 
kg numa órbita a 185 km de 
altitude com uma inclinação 
de 28,5º em relação ao 
equador terrestre ou então 
uma carga de 5.845 kg 
numa órbita de transferência 
para a órbita geossincrona. 
Esta foi a primeira versão 
utilizada do Delta-4. 
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Preparativos para o lançamento da missão NROL-25 desde a Base Aérea de Vandenberg. Imagens: ULA. 
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Medium Medium+ (4.2) | Medium+ (5.2) | Medium+ (5.4) Heavy 
dg 


laterais o GEM 60 GEM 60 GEM 60 Delta RS-68 
Peso bruto (kg) | - | 33.798,00 33.798,00 33.798,00 226.400,00 


Peso sem combustível 3.849,00 3.849,00 3.849,00 26.760,00 
(kg) 


Fomavácuo (kg [= [| 8E45200 | 6R4S200 | SR4s200 | SsTRODO 
D Dimmm [0 [ 15 [is [is [o sd 
Emersadiram) [= [5 [is [pois [o si 
Comprimento Cm) [= [| 9 [| 50 [o [O as 
OD 960 [= [35 [35 [55 [0 ao 
Dim [= [35 [5 | 5 | 36 
DO n9 [= [9% [90 [00 [2 
[7 Fropolenes [=| Soido | Sólido | Sólido | TOXAM 
DO NSmrs | [IGEMOD | IGEMOO [CEM [| USD + 


Primeiro 
estágio Delta RS-68 Delta RS-68 Delta RS-68 Delta RS-68 Delta RS-68 


CBC Peso bruto (kg) 226.400,00 226.400,00 226.400,00 226.400,00 226.400,00 


24.494,40 24.494,40 24.494,40 24.494,40 24.494,40 
(kg) 


Propolentes LOX/LH, LOX/LH, LOX/LH, LOX/LH, LOX/LH, 


1 (RS-687) 1 (RS-68) 1 (RS-68) 1 (RS-68) 1 (RS-68) 


Segundo 
estágio Delta 4-2 Delta 4-2 Delta 4-2 Delta 4-2 Delta 4H-2 


Peso bruto (kg) 24.170,00 24.170,00 24.170,00 24.170,00 30.710,00 


2.850,00 2.850,00 2.850,00 2.850,00 3.490,00 
(kg) 


Domo [o [o [o Do [o 


Propolentes LOX/LH, LOX/LH, LOX/LH, LOX/LH, LOX/LH, 


1 (RL-10B-23 | 1 (RL-10B-2) | 1 (RL-10B-2) | 1 (RL-10B-2) 1 (RL-10B-2) 


No 





* O motor RL-68 é um motor criogénico desenvolvido pela Rocketdyne Propulsion & Power da Boeing Company. É capaz de 
desenvolver 337.807 kgf (vácuo) no lançamento e tem um Tes de 420 s, durante um Tq de 249s. Tem um peso de 6.597 kg e uma 
câmara de combustão. (Ver texto). 

* O motor RL-10B-2 é um motor criogénico desenvolvido pela Pratt & Whitney e já utilizado no Delta-3. E capaz de desenvolver 
11.226,60 kgf (vácuo) no lançamento e tem um Tes de 465,5 s, durante um Tq de 700s. Tem um diâmetro de 2,1 metros e uma 
câmara de combustão. 
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O Delta-4 Medium+ (5.2) é um modelo básico Delta-4 Medium auxiliado por dois propulsores laterais a combustível sólido, mas 
possuindo uma ogiva de protecção de carga com 5,0 metros de diâmetro. Tem um peso bruto de 292.732 kg, desenvolvendo 426.570 
kgf no lançamento. Tem um comprimento total de 68,0 metros (incluindo a ogiva de protecção da carga) e um diâmetro de 5,0 
metros. É capaz de colocar 10.300 kg numa órbita a 185 km de altitude com uma inclinação de 28,5º em relação ao equador terrestre 
ou então uma carga de 4.640 kg numa órbita de transferência para a órbita geossincrona. 


O Delta-4 Medium+ (5.4) é um modelo semelhante Delta-4 Medium+ (5.2), mas auxiliado por quatro propulsores laterais a 
combustível sólido. Tem um peso bruto de 404.600 kg, desenvolvendo 598.000 kgf no lançamento. Tem um comprimento total de 
68,0 metros (incluindo a ogiva de protecção da carga com 5,0 metros de diâmetro) e um diâmetro de 5,0 metros. É capaz de colocar 
13.600 kg numa órbita a 185 km de altitude com uma inclinação de 28,5º em relação ao equador terrestre ou então uma carga de 
6.565 kg numa órbita de transferência para a órbita geossincrona. 


Finalmente, o Delta-4 Heavy tem um peso bruto de 733.400 kg, desenvolvendo 884.000 kgf no lançamento. Tem um comprimento 
total de 70,7 metros (incluindo a ogiva de protecção da carga com 5,0 metros de diâmetro) e um diâmetro de 5,0 metros. E capaz de 
colocar 25.800 kg numa órbita a 185 km de altitude com uma inclinação de 28,5º em relação ao equador terrestre ou então uma 
carga de 13.130 kg numa órbita de transferência para a órbita geossincrona. 


O CBC é comum a todas as versões do 
Delta-4. Na base deste estágio encontra-se 
a secção do motor RS-68 seguido pelo 
tanque de hidrogénio líquido que ocupa 
dois terços do CBC e que é identificável 
desde o exterior devido à protecção 
térmica exercida por uma cobertura de 
espuma cor de laranja. Entre o tanque de 
hidrogénio líquido e o tanque de oxigénio 
líquido encontra-se o corpo central do 
primeiro estágio e identificável por uma 
banda branca logo acima da protecção do 
tanque de hidrogénio. O tanque de 
oxigénio líquido encontra-se na parte 
superior do primeiro estágio e é também 
identificável por uma cobertura em 
espuma cor de laranja. Como curiosidade 
é de referir que a Boeing tentou pintar a 
cobertura de espuma cor de laranja com a 
cor azul (“Delta Blue”) normalmente 
associada à herança dos lançadores Delta. 
Porém, os resultados não foram muito Madiam 
satisfatórios e decidiu-se não se gastar 
muito tempo nesta pequena questão. No 
entanto no futuro a Boeing irá se debruçar 
sobre esta questão tentando dar aos Delta- 
4 a cor que caracteriza os seus 
antecessores. 











14.2 (6,3) 5,4) 
Medium + 














De forma a obter um impulso adicional durante a fase inicial do voo, os modelos Delta-4 
Medium+ utilizam combinações de dois ou quatro propulsores laterais de combustível sólido. 
Acoplados ao primeiro estágio, estes motores são apresentados pela Alliant Techsystems como 
sendo de terceira geração, os seus motores são fabricados em epóxi-grafite e representam um 
avanço em relação aos propulsores utilizados nos Delta-2 e Delta-3. Estes motores são 
denominados GEM-60 pois têm 60 polegadas de diâmetro (1,52 metros). Estes propulsores têm a 
particularidade de possuir tubeiras que podem ser fixas ou então ser capazes de serem orientadas 
aumentando assim a sua eficiência. 





Delta IV H 


A parte superior do Delta-4 pode variar consoante as versões. Para o delta-4 Medium e Delta-4 
Medium+ (4.2), um adaptador inter-estágio é utilizado para ligar fisicamente o primeiro estágio e o segundo estágio do lançador. As 
restantes duas versões do Delta-4 Medium+ e o Delta-4 Heavy utilizam um inter-estágio semelhante a um cilindro. 
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O segundo estágio do Delta-4 foi utilizado por três vezes no Delta-3, no entanto no seu primeiro voo em 27 de Agosto de 1998” o 
veículo explodiu antes da ignição do último estágio. Na segunda missão do Delta-3 em 5 de Maio de 1999” o segundo estágio não 
executou uma segunda ignição como estava programado deixando numa órbita inútil o satélite de comunicações Orion-3 (25727 
1999-0244). No terceiro lançamento do Delta-3 a 23 de Agosto de 2000º, o estágio superior funcionou sem qualquer problema. 


A versão do segundo estágio utilizado no Delta-4 é quase idêntica á versão utilizada no Delta-3. O motor RL-10B-2, o seu módulo 
de equipamento e o tanque de oxigénio líquido estão colocados na zona inter-estágio durante o lançamento e fica exposta após a 
separação do primeiro estágio, Enquanto que o Delta-4 permanece na plataforma de lançamento, a zona que alberga o tanque de 
hidrogénio líquido do segundo estágio é identificável através da presença de uma banda cor de laranja. No total o estágio transporta 
20.412,00 kg de propolente que permite um funcionamento de aproximadamente 14 minutos através de duas ignições caso se trate 
de uma missão para colocar um satélite em órbita geossincrona. 


O último estágio pode ver o seu diâmetro aumentado para 5 metros caso se trate das versões Medium+ (5.2), Medium+ (5.4) ou 
Heavy. Este aumento de diâmetro tem como objectivo aumentar a capacidade de transporte de propolente. O tanque de oxigénio é 
aumentado em meio metro no seu comprimento e o tanque de hidrogénio passa dos normais 4,0 metros de diâmetro para 5,0 metros 
de diâmetro. O total de combustível é aumentado para 27.216 kg, permitindo assim um aumento de aproximadamente 5 minutos no 
tempo de queima. 








* O Delta-3 8930-13.1C (D259) foi lançado às 0117UTC a partir da LC-17B do Cabo Canaveral e transportava o satélite de 
comunicações Galaxy-X (1998-F02). 


* O Delta-3 8930-13.1C (D269) foi lançado às 0100UTC a partir da LC-17B do Cabo Canaveral. 


* O Delta-3 8930 (D280) foi lançado às 1105UTC a partir da LC-17B do Cabo Canaveral e transportava o satélite DM-F3 (26475 
2000-0484). 
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THE FLEXIBLE DELTA IV CONFIGURATIONS 
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O motor RL-10B-2 utilizado no último estágio dos Delta-4, tem a maior tubeira em carbono-carbono extensível. Esta tubeira coloca- 
se em posição após a separação do primeiro estágio. Este motor tem uma vida útil de 3.500 s e pode ser accionado até 15 vezes, 
incluindo os testes no solo. 


Por fim, no topo do foguetão, situa-se a ogiva de protecção e o dispositivo de fixação da carga. As ogivas são fabricadas em 
materiais compósitos e podem ter 4,0 ou 5,0 metros de diâmetro. Pode ainda ser utilizada uma ogiva fabricada em alumínio e já 
utilizada nos foguetões Titan-4. 


Os foguetões Delta-4 são fabricados nas instalações da Boeing em Decatur, Alabama. 
O motor RS-68 representa uma evolução em sistemas de propulsão dos Estados Unidos e é o primeiro motor de combustível líquido 


totalmente desenvolvido neste país desde os SSME que propulsionam os vaivéns espaciais e que foi desenvolvido na década de 70. 
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Desenvolvido entre 1997 e 2002, o RS-68 é o maior motor de hidrogénio líquido disponível em todo o mundo, no entanto o seu 
desenho é extremamente simples e os custos de produção são relativamente baixos. 


Em comparação com os SSME, o tempo de desenvolvimento do RS-68 foi diminuído em metade, o número de peças reduzido em 
80%, o trabalho manual reduzido em 92% e os custos reduzidos num factor de 5. A construção do motor é feita na sua maior parte 
por maquinaria automática. Em vez de se possuir um motor constituído por um grande número de peças, o motor é feito a partir de 
uma peça de metal sólida aumentando assim a sua fiabilidade. 


O motor tem onze componentes principais, incluindo a câmara de combustão, turbo-bombas individuais de oxigénio e hidrogénio 
líquido, suporte de suspensão do motor, mecanismo de injecção, gerador de gás, dissipador de calor e condutas de exaustão e 
combustível. O motor possui uma câmara de combustão arrefecida por regeneração que faz com que o motor funciona num ciclo 
onde uma pequena câmara de combustão faz accionar as turbinas, utilizando de forma eficiente os gases provenientes da turbo- 
bomba de hidrogénio líquido. 


As designações dos foguetões Delta-4 


As diferentes configurações da família de foguetões Delta-4 são definidas utilizando um sistema de códigos que utiliza quatro 
dígitos e uma letra opcional após o quarto dígito. O primeiro dígito designa a configuração básica do veículo, isto é “4” que significa 
o núcleo do lançador composto pelo Delta-4 LOX/LH,. O número de propulsores laterais de combustível sólido GEM-60 é 
designado pelo segundo digito que pode ter os valores de “0”, “2º ou “4º. O terceiro dígito pode ter os valores de “4”, que representa 
um segundo estágio criogénico com um diâmetro de 4,0 metros, ou “5”, que representa um segundo estágio criogénico com um 
diâmetro de 5,0 metros. Finalmente, o quarto dígito representa o terceiro estágio e que pode ter os números “0”, que indica que o 
foguetão não tem terceiro estágio, “3”, que indica a presença de um motor Star-37D / TE-364-3 de propolente sólido, “4”, que indica 
a presença de um motor Star-37D / TE-364-4 de propolente sólido, '5”, que indica a presença de um motor Star-48D / PAM-D de 
propolente sólido”, e “6”, que indica a presença de um motor Star-37FM de propolente sólido. 


Após o quarto dígito podemos ter a letra opcional *“H” que indica a configuração “Heavy” na qual dois CBC laterais suplementam o 
CBC central. 


Ainda podemos ter mais um número no código que é indicativo da carenagem que está a ser utilizada. Para os foguetões Delta-2 este 
número indica o diâmetro da carenagem em pés. Para os foguetões Delta-3 e Delta-4 este número indica o comprimento da 
carenagem em metros. 


As plataformas de lançamento para o Delta-4 


Os foguetões Delta-4 podem ser 
lançador desde Cabo Canaveral, Florida, 
ou desde a Base Aérea de Vandenberg, 
Califórnia. 


No Cabo Canaveral (imagem ao lado) os 
Delta-4 utilizam o SLC-34 (Space 
Launch Complex-34) equipado com duas 
plataformas A e B. O SLC-34 
(pronuncia-se “slick”) foi construído em 
1962 e primeiramente utilizado para o 
lançamento dos foguetões Saturno-I e 
Saturno-IB entre Janeiro de 1963 e 
Outubro de 1968, tendo sido utilizado 
para oito missões do lançador Saturno. 
As operações no SLC-37 terminaram em 
1971. Em 1995 decidiu-se utilizar este 
complexo para o lançamento dos novos 
Delta-4 e iniciou-se uma reconstrução, 
pela empresa Raytheon Engineers & 
Constructors, com a introdução de uma nova torre de serviço e uma plataforma hidráulica de erecção do CBC, bem como zonas de 
armazenamento de hidrogénio e oxigénio líquido e respectivo sistema de abastecimento. 





Os lançamentos desde a Base Aérea de Vandenberg são realizados a partir do misterioso SLC-6 que muitos pensam encontrar-se 
amaldiçoado. Construído em 1966, o complexo viu projectos cancelados, má gestão, lançamentos falhados e magia negra índia. 


7 a prad a 
Muitas vezes esta configuração é referida como estágio superior “0º com um motor PAM-D devido à natureza modular da 
configuração PAM. 
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Em 1966 o que até então era um vale tranquilo na zona Base Aérea de Vandenberg, foi transformado num novo complexo de 
lançamentos espaciais para a Força Aérea dos Estados Unidos (USAF) e para o seu poderoso Titan-3M. Este lançador teria como 
função colocar em órbita a nova estação espacial militar do Departamento de Defesa americano (DoD), MOL (Manned Orbiting 
Laboratory). A MOL era constituída por uma cápsula Gemini modificada acoplada a uma secção cilíndrica que seria colocada em 
órbita polar para levar a cabo missões de espionagem clandestinas com a duração de um mês. Os prazos de construção da SLC-6 
eram extremamente apertados pois a USAF pretendia levar a cabo o primeiro lançamento em 1968. Para a construção da SLC-6 a 
USAF necessitava de uma área maior na Base de Vandenberg e 20.000 hectares pertencentes à Marinha dos Estados Unidos, e que 
eram adjacentes às novas instalações, foram 
transferidos para a USAF. Ainda mais 15.000 
hectares pertencentes a um rancho 
denominado Sudden Ranch, foram 
expropriados a seus donos. Os preparativos 
para a construção da SLC-6 no Sudden 
Ranch foram iniciados a 12 de Março de 
1966. 


No entanto, e durante os primeiros trabalhos 
de escavação levados a cabo na área onde se 
ria construir a plataforma de lançamento, 
foram descobertos vestígios da antiga 
ocupação dos indios Chumash e segundo 
alguns membros ainda restantes dessa tribo 
foram destruídas algumas sepulturas pondo- 
se a descoberto centenas de ossadas humanas 
e artefactos índios. Primeiros habitantes de 
Vandenberg, a tribo Chumash ocupava toda a 
área na base de um chaparral situado nas 
encostas das Montanhas de Santa Ynez. A 
tribo considerava a construção do novo 
complexo como uma violação de solo 
sagrado e por várias vezes pediram à USAF a 
suspensão dos trabalhos de construção de forma a poderem examinar as ossadas e os artefactos encontrados. A USAF, sob pressão 
imposta pelos prazos a que a Guerra-fria obrigava, recusou suspender as obras de construção do SLC-6. Segundo a lenda, os anciãos 
da tribo Chumash lançaram uma maldição sobre o SLC-6 e sobre tudo o que seria lançado desde a nova plataforma. 





Em meados de 1969 os trabalhos de construção do SLC-6 estavam quase terminados, no entanto o programa do MOL estava 
atrasado e o seu primeiro lançamento havia sido adiado para 1972. Algumas semanas antes da missão Apollo-11, o Presidente 
Richard Nixon acabaria por cancelar todo o programabaseado nos seus custos elevados e numerosos adiamentos. Por outro lado, o 
desenvolvimento de satélites espiões não tripulados havia já atingido muitos dos objectivos a que o MOL se propunha. 


Não havia missão para o SLC-6 que havia custado biliões de dólares e que incluía uma torre de serviço com 32 andares de altura, a 
MST (Mobile Service Tower). O complexo acabaria por ser abandonado. 


No entanto em 1984, o SLC-6 parecia ganhar uma nova vida e de novo para um programa tripulado do DoD. As equipas de 
construção trabalhavam a todo o vapor para preparar o SLC-6 para as missões militares do vaivém espacial. A USAF havia decidido 
reactivar e modificar o SLC-6 de forma a poupar 100 milhões de dólares num programa de modificação da estrutura. Devido à sua 
localização geográfica, rodeado de montanhas e com o Oceano Pacífico mesmo em frente, o SLC-6 era o local ideal para lançar o 
vaivém espacial em missões militares em órbitas polares. 


Os planos da USAF previam que o vaivém espacial fosse montado ao tanque exterior de combustível líquido e aos dois propulsores 
laterais de combustível sólido, no exterior sem qualquer protecção contra os elementos apesar dos protestos da NASA que indicava 
que as medidas de tolerância para tais actividades não seriam respeitadas devido às condições atmosféricas do local. A USAF 
pretendia modificar a MST construída para o MOL enquanto levava a cabo a construção da nova PPF (Payload Processing Facility). 
A PPF seria composta pelo PPR (Payload Preparation Room) e pela PCR (Payload Changeout Room). Guindastes instalados em 
ambas as estruturas levantariam os diferentes componentes do vaivém espacial, que seriam montados numa plataforma móvel. De 
salientar que os primeiros varvéns montados no interior do VAB (Vehicle Assembly Building) no KSC mostraram que a preocupação 
da NASA acerca dos limites de tolerância para estas operações, tinha razão de ser. As especificações impostas pela USAF nem se 
aproximavam dos valores precisos que eram necessários para estas operações, e o pior era que a USAF planeava montar os 
diferentes componentes do vaivém ao ar livre e sem qualquer protecção contra o imprevisível tempo de Vandenberg. 


Em última análise a USAF foi obrigada a concordar com os limites impostos pela NASA e então decidiu-se pela construção do SAB 
(Shuttle Assembly Building) orçamentado em 40 milhões de dólares. Um abrigo móvel foi adicionado aos planos de reconstrução do 
SLC-6 e o preço original acabou por duplicar para 79,5 milhões de dólares. 
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Infelizmente esta era a ponta do iceberg dos problemas que afligiam o SLC-6. A zona onde o complexo está localizado é uma das 
áreas onde a probabilidade de ocorrência de nevoeiro é a mais elevada nos Estados Unidos. A previsão de formação de gelo no 
tanque exterior de combustível líquido é muito mais elevada do que nos piores meses de inverno na Florida e em consequência disso 
a USAF decidiu construir duas estruturas de cimento contendo condutas de ar quente dirigidas para o tanque de combustível e que os 
engenheiros esperavam evitar a formação de gelo no tanque. Após terem sido gastos mais de 13 milhões de dólares em todo o 
sistema para evitar a formação de gelo sobre o tanque de combustível, a USAF admitiu que não teria a certeza que o sistema iria 
impedir a formação de gelo. 


A data de lançamento da primeira missão militar desde a SLC-6 foi adiada de 1984 para 1985 e posteriormente para 1986. O 
complexo estava coberto de problemas, uns não muito graves, mas outros tão sérios que a hipótese de o vaivém espacial explodir no 
lançamento e destruir todas as instalações era real. Testemunhos posteriores no Congresso dos Estados Unidos vieram a revelar que 
mais de oito mil soldagens na plataforma de lançamento se encontravam de tal forma deficientes que não aguentariam o lançamento 
do vaivém, tendo sido encontradas tubagens quebradas e deliberadamente cortadas, e válvulas críticas encontravam-se entupidas 
com desperdícios. Investigações levadas a cabo pela USAF mostraram que as soldagens defeituosas haviam passado despercebidas 
por mais de um ano e que não existia qualquer controlo de qualidade sobre o trabalho realizado. Muitos previam que só se iria 
assistir a um lançamento do vaivém desde Vandenberg, porque a plataforma íria colapsar durante o lançamento. Uma reportagem 
levada a cabo em 1984 pela NBC, previa que existia uma hipótese em cinco de que o vaivém espacial iria explodir durante um 
lançamento desde a Base Aérea de Vandenberg. Fora ainda determinado que o hidrogénio gasoso ficaria aprisionado nas condutas 
destinadas a afastar os produtos da combustão dos motores principais do vaivém durante o lançamento no caso de uma abortagem na 
plataforma. As condutas eram as mesmas utilizadas para o Titan-3M e estendiam-se até ao sopé das montanhas adjacentes. Porém, 
os construtores do novo SLC-6 não tiveram em conta que o Titan-3M não utilizava o hidrogénio como combustível. Assim, a 
detonação acidental do hidrogénio após a abortagem na plataforma poderia destruir tanto o vaivém espacial como a própria 
plataforma. Além do mais, a plataforma de apoio do vaivém espacial foi considerada muito rígida e não o suficiente flexível. Em 
resultado as forças resultantes dos motores principais do varvém poderiam danificar gravemente as asas do veículo. 


Apesar de todas estas questões e sérios problemas, a USAF decidiu seguir em frente com a utilização do SLC-6 e em princípios de 
1985 era anunciado que os trabalhos de construção do complexo haviam terminado com a colocação do equipamento de suporte no 
solo e com as verificações finais às instalações. A 15 de Outubro de 1985 o Presidente Ronald Reagan anunciava mais um passo 
importante no tão bem sucedido programa do vaivém espacial, o VSSLLC (Vandenberg Space Shuttle Launch and Landing 
Complex) encontrava-se pronto a ser utilizado. 


A missão STS-624A, prevista para 20 de Março de 1986 e depois adiada para Julho de 1986, seria a primeira a ser lançada desde 
Vandenberg. O vaivém espacial Discovery seria tripulado por Robert Laurel Crippen (Comandante), Guy Spence Gardner, Jr. 
(Piloto), Richard Michael Mullane (Especialista de Voo 1), Jerry Lynn Ross (Especialista de Voo 2), Dale Alan Gardner 
(Especialista de Voo 3), Edward “Pete” Aldridge (Especialista de Carga) e John Brett Watterson (Especialista de Carga). 
Curiosamente Robert Crippen foi pela primeira vez seleccionado para astronauta enquanto membro do corpo de astronautas da 
USAF escolhidos para tripular o MOL. 


Os trabalhos de preparação do SLC-6 continuavam e os vaivéns 1am completando as suas missões com sucesso até 28 de Janeiro de 
1986 dia em que o Challenger é destruído nos céus da Florida e os voos espaciais são suspensos por quase três anos. Em vez de levar 
a cabo as reparações necessárias no SLC-6, e que atingiam biliões de dólares, a USAF desiste mais uma vez do voo espacial 
tripulado e sobre o véu da segurança as operações do vaivém espacial a partir de Vandenberg são abandonadas. 


A 26 de Dezembro de 1989, o Secretário da Força Aérea dos Estados Unidos, Edward “Pete” Aldridge (em tempos membro da 
primeira missão do vaivém a ser lançada desde a SLC-6), dá a machadada final no programa de lançamento do vaivém a partir de 
Vandenberg. Até então o SLC-6 havia custado mais de 8 biliões de dólares sem nunca ver um lançamento espacial. 


Em princípios dos anos 90 a USAF concedeu um novo contrato para modificar o 
SLC-6 de forma a ser utilizado por um novo lançador, o potente Titan-4/Centaur, que 
era visto como um substituto do vaivém para as cargas militares secretas. Foram 
então atribuídos mais de 300 milhões de dólares para a reconversão do SLC-6 para 
que fosse utilizado para o lançamento dos maiores e mais dispendiosos satélites 
espiões dos Estados Unidos. Porém, a 22 de Março de 1991, a USAF mudava de 
ideias e terminava os planos de reconversão do SLC-6 dizendo que não havia 
suficientes requerimentos para lançar o Titan-4/Centaur desde a Base de Vandenberg 
e justificar a reconversão do complexo. O SLC-6 era novamente abandonado. 


Em 1994 uma nova oportunidade surgia para o complexo. A USAF decidia ceder as 
suas instalações à Lockheed Martin como local de lançamento da nova família de 
foguetões LLV (Lockheed Launch Vehicles) Athena. Investindo milhões na 
recuperação do complexo, vítima de uma década de abandono, a Lockheed Martin 
conseguiria algo que a USAF nunca conseguira, lançar um foguetão desde o SLC-6. 
O lançamento dava-se às 2230UTC do dia 15 de Agosto de 1995 e o LLV-1 levava a 
bordo o satélite Gemstar-1/Vitasat-1, tendo como destino a órbita polar. Os festejos 
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iniciais do lançamento depressa se transformaram numa situação de emergência quando aos três minutos de voo o LLV-1 começou a 
ficar descontrolado e inverteu a sua direcção dirigindo-se para o SLC-6. Os controladores do voo acabariam por accionar o 
mecanismo de destruição do veículo poucos segundos depois. 


As causas do acidente foram determinadas e o veículo teve de ser redesenhado antes de se permitir o lançamento do próximo satélite 
que pertencia a NASA. O satélite Lewis (24909 1997-044A) acabaria por ser o primeiro satélite a ser colocado em órbita desde o 
complexo SLC-6 no dia 23 de Agosto de 1997 (0651:01UTC) por um foguetão LMLV-1 (Lockheed Martin Lauch Vehicle-1). 


A maldição do SLC-6 parecia ter terminado, pelo menos até ao dia em que o satélite Lewis ficou descontrolado em órbita terrestre 
(27 de Agosto) e gastando todo o seu combustível de manobra. Após um mês de tentativas para controlar o satélite, o Lewis 
reentrava na atmosfera terrestre no dia 28 de Setembro de 1997 sobre o Oceano Atlântico e junto da costa da Antárctica. 


O próximo lançamento desde o SLC-6 teria lugar a 27 de Abril de 1999. O lançamento deu-se às 1822:01UTC e tudo parecia correr 
bem com o foguetão Athena-2 (LM-005) até à altura em que as estações de rasteio colocadas na Antárctica e em África não 
conseguiram captar os sinais do satélite Ikonos-1. O satélite teria sido provavelmente destruído enquanto caia na atmosfera terrestre 
sobre o Pacífico Sul e nunca tendo atingido a órbita terrestre. A ogiva de protecção do Athena-2 não se separou do último estágio do 
lançador tendo aumentado o atrito na atmosfera e impedido o veículo de atingir a velocidade suficiente para entrar em órbita. 


Mais tarde do complexo seria modificado para ser utilizado pela família de lançadores Delta-IV. Numa fase inicial o complexo só 
podia ser utilizado pelas versões mais leves do lançador, mas após serem realizados dois lançamentos em Junho e Novembro de 
2006, e com a necessidade de se colocar em órbita novos satélites espiões pesados, foi dada a aprovação a 1 de Dezembro de 2006 
para uma modificação estrutural de forma a suportar o lançamento da versão Heavy. Os trabalhos iniciais de projecto e análise 
prolongaram-se até Julho de 2007 e a fase seguinte (construção, montagem e instalação do equipamento) decorreu de Março de 2007 
a Julho de 2010. As modificações no complexo implicaram a instalação de mais de 835 partes e as alterações específicas incluíram a 
instalação de estruturas em forma de caixa (os denominados TSM — Tail Service Masts) para encaminhar energia, gases, e condutas 
de hidrogénio e oxigénio líquido para a parte inferior do foguetão; melhoramentos no sistema de fornecimento de hélio e azoto 
gasoso, além de melhorias nos sistemas de alimentação para o Delta-IV Heavy; modificações na sala dos sistemas pneumáticos; 
melhoria da unidade do sistema de ar condicionado e das condutas do sistema de controlo ambiental para o lançador; o braço 
umbilical inferior da plataforma de lançamento foi equipado com novos sistemas umbilicais para os propulsores laterais; adição de 
uma extensão ao braço umbilical superior para fornecer ar condicionado à carenagem de protecção e à carga no seu interior; 
ajustamento das plataformas de acesso no interior da torre móvel de serviço; instalação de um sistema suplente de fornecimento de 
energia ao equipamento de suporte extra no solo; a plataforma foi equipada com água para arrefecimento e ignitores de hidrogénio 
para os motores dos propulsores laterais; e a adição de um tanque de armazenamento de oxigénio auxiliar para proporcionar à equipa 
de lançamento a capacidade para várias contagens decrescentes sem haver a necessidade de restabelecer as reservas. 





A missão NROL-25 


O perfil da missão NROL-25 foi considerado classificado, no entanto os eventos iniciais do voo seguem um padrão que é típico ao 
das missões lançadas pelo Delta-IVMedium-+(5.2). Com a contagem decrescente a T-5,5s, dá-se a ignição o motor RS-68 do 
primeiro estágio seguindo-se a ignição dos dois propulsores laterais de combustível sólido a T-Os. Nesta altura o foguetão Delta-IV- 
M-(5,2) 'Electra' (D359) iniciava a sua ascensão orbital. A cerca de 50 segundos de voo, o lançador atingia uma velocidade 
supersónica e doze segundos mais tarde passava pela área de máxima pressão dinâmica. 


O final da queima dos propulsores laterais de combustível sólido teve lugar a T-100s, separando-se de seguida e caindo no Oceano 
Pacífico. O final da queima do motor do primeiro estágio (MECO — Main Engine CutOff), ocorre a cerca de 246 segundos de voo, 
com o estágio CBC a ser separado seis segundos mais tarde. A tubeira de escape do motor RL1O foi então colocada em posição, com 
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a ignição a ter lugar treze segundos após a separação dos estágios. O lançamento da missão foi adiado vários dias após a parte 
extensível da tubeira de escape ter sido encontrada deslocada da posição na qual se deveria encontrar. 





Os eventos após a ignição do motor RL10 foram determinados com os requisitos da missão, porém um perfil típico de uma missão 
deste género consiste em duas queimas do segundo estágio: a primeira queima terá uma duração de cerca de 14,5 minutos e a 
segunda, a ser realizada uma hora mais tarde, terá uma duração de cerca de 14 segundos. Não é bem claro se a separação da 
carenagem ocorreu na parte final da queima do primeiro estágio ou logo no princípio da queima do segundo estágio. 
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Unha-3, o perigoso brinquedo de Kim Jong-un 


Proibida pela Resoluções 1718 e 1874 das Nações Unidas que claramente e de forma imequívoca a impedem de levar a cabo 
lançamentos que utilizam tecnologia de mísseis balísticos intercontinentais, a Coreia do Norte anunciava a 16 de Março a sua 
intenção de proceder à colocação em órbita do satélite Kwangmyongsong-3 (“45 4 3%) utilizando o foguetão Unha-3 (E-5|-3), 
lendo-se “Un-ha”. Esta declaração mereceu a reprovação por parte da maior parte da comunidade internacional preocupada com o 
desenvolvimentos deste tipo por parte da Coreia do Norte e nem a presença de vários observadores e jornalistas internacionais veio 
legitimar de qualquer forma as intenções do regime de Kim Jong-un. 





cp 


O lançamento do foguetão Unha-3 com o satélite Kwangmyongsong-3 acabaria por ter lugar às 2238:55UTC do dia 14 de Abril, mas 
o seu voo seria curto, acabando por se desintegrar entre os 60 e os 90 segundos de voo, com os destroços a despenharem-se no mar. 


O Kwangmyongsong-3 foi definido como sendo um satélite científico, no entanto muitos analistas duvidaram da verdadeira utilidade 
do satélite, havendo mesmo quem se refira ao Kwangmyongsong-3 como apenas uma caixa oca sem qualquer utilidade. De facto, 
tornava-se complicado fazer a autópsia do satélite sem se conseguir ver o seu Interior e os dispositivos protuberantes pouco ajudam 
na análise, podendo no entanto tratar-se de sensores e câmaras de observação. A Coreia do Norte referiu que o satélite seria utilizado 
como um posto de observação meteorológica, fornecendo também dados sobre os recursos naturais do país. O satélite deveria ser 
colocado numa órbita polar. 


EL 





(rr 
Coberto por painéis solares fixos, o satélite não tinha qualquer meio de propulsão ou de correcção de atitude próprio, podendo no 


entanto estar equipado com um mastro que após a sua entrada em órbita seria colocado em posição fornecendo assim um gradiente 
de gravidade para o estabilizar. Segundo fontes norte-coreanas as suas dimensões são 1372 x 602 x 732 mm. 


Muito se especulou sobre o verdadeiro objectivo deste lançamento norte-coreano. O foguetão Unha-3, uma versão melhorada do 
foguetão Unha-2 utilizado em Abril de 2009 para tentar colocar em órbita o satélite Kwangmyongsong-2, é um foguetão espacial 
mas também um meio para testar a tecnologia que no futuro poderá ser utilizada para o desenvolvimento de um míssil balístico 
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intercontinental. Assim, o Kwangmyongsong-3 poderia ser apenas uma fachada para um teste militar da Coreia do Norte que 
segundo algumas fontes sul-coreanas, se preparava também para realizar um novo teste atómico. A Coreia do Norte está ainda a 
muitos anos de conseguir «miniaturizar» um dispositivo nuclear (a verdadeira preocupação do mundo ocidental) e assim a 
verdadeira utilidade do Unha-3 (ou do míssil Taepodong-2) para o transporte destes dispositivos é actualmente quase nula. 


Apresentado ao mundo no dia 8 de Abril, muito 
se conjecturou sobre o verdadeiro objectivo deste 
lançamento. Se por um lado a Coreia do Norte se 
esforçou em reforçar as suas declarações sobre os 
objectivos pacíficos do Unha-3, muitos países 
referem a propaganda do regime norte-coreano 
que procura insistentemente esconder o seu 
verdadeiro objectivo de desenvolver um meio de 
transporte capaz de enviar armas de destruição 
maciça a meio mundo de distância. 


De facto, a Coreia do Norte está impedida por 
várias resoluções das Nações Unidas de 
desenvolver tecnologias que sejam aplicadas no 
desenvolvimento de mísseis balísticos 
intercontinentais. Por outro lado, a Coreia do 
Norte sempre fez tábua rasa dessas resoluções, 
fazendo salientar o seu direito legítimo ao 
desenvolvimento destas tecnologias como forma 





de garantir a sua independência e segurança. 


Assim, o que é o Unha-3 - um foguetão pacífico 
ou um míssil ameaçador? Na verdade é um pouco 
de ambos. Ryu Gum Chol, Director Executivo da 
Exploração Espacial no Departamento de 
Tecnologia Espacial da Coreia do Norte, referiu 
que o Kwangmyongsong-3 pesava somente 100 
kg e que para uma arma, este peso seria pouco 
eficaz. Por outro lado, sublinhou que o 
lançamento de um míssil balístico 
intercontinental necessitaria de uma tecnologia 
mais avançada e que não teria lugar de uma 
posição fixa. Ora, a referência à massa do 
Kwangmyongsong-3 como forma de justificar a 
veia pacífica desta lançamento pode levar em 
erro, pois um míssil balístico de dois estágios 
g baseado no Unha-3 teria uma capacidade de 

r carga muito superior a 100 kg. Sabendo que os 
Estados Unidos possuem ogivas nucleares com 
uma massa de cerca de 100 kg e admitindo que a Coreia do Norte ainda não foi capaz de fabricar ogivas deste tipo, logo este míssil 
desenvolvido a partir do Unha-3 poderá ser utilizado para o transporte destas ogivas mais pesadas. A referência à necessidade de se 
proceder a um lançamento a partir de uma posição móvel para se justificar a natureza militar de um vector deste tipo, também é 
enganadora. Tanto a União Soviética (R-7, etc.) como os Estados Unidos (Redstone, Atlas, Titan, etc.) desenvolveram mísseis 
balísticos intercontinentais que eram lançados a partir de posições fixas. 





A 


O Unha-3 é um lançador a três estágios com um comprimento de 32 metros e uma massa de cerca de 85.000 kg no lançamento. O 
primeiro estágio tem um diâmetro de 2,40 metros, o segundo estágio um diâmetro de 1,5 metros e o terceiro estágio um diâmetro de 
1,2 metros. É muito semelhante ao foguetão Unha-2 utilizado em Abril de 2009, com a excepção do terceiro estágio parecer 
ligeiramente mais alongado. 


Possivelmente o primeiro estágio está equipado com quatro motores Nodong derivados dos motores Scud, com o segundo estágio a 
utilizar tecnologia derivada do míssil balístico R-27. Aparentemente o terceiro estágio do Unha-3 é semelhante ao segundo estágio 
do foguetão iraniano Safir que está equipado com dois motores orientáveis. 


Todos os estágios do Unha-3 consomem UDMH/N,O, em vez de UDMH/AK-27 como acontecia com o Unha-2, sendo os motores 
de maior potência. A força que desenvolve no lançamento será de 1.1312 KN em vez dos 1.137 kN como acontecia com o Unha-2. 
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Lançando o Unha-3 


O anúncio do lançamento do satélite de 
aplicações Kwangmyongsong-3 
(“Estrela Brilhante” em português) pelo 
foguetão  Unha-3  ('“Galáxia” em 
português) surgiu a 16 de Março de 
2012 através da Agência Central de 
Notícias da Coreia, referindo que 
Comité Coreano de Tecnologia 
Espacial havia anunciado o lançamento 
do terceiro satélite da Coreia do Norte 
para assinalar o 100º aniversário do 
nascimento de Kim Tl-sung. O anúncio 
era feito dois dias depois de Pyongyang 
ter aceite a suspensão dos processos de 
enriquecimento de urânio bem como 
suspender a realização de testes 
nucleares e de lançamentos de mísseis 
balísticos em troca de uma ajuda de 
240.000 toneladas de alimentos por 
parte dos Estados Unidos. 


Logo no dia do anúncio do lançamento 
do Kwangmyongsong-3, a comunidade 
internacional condenou a atitude norte- 
coreana e os Estados Unidos 
anunciaram a suspensão imediata da 
ajuda à Coreia do Norte. Com a Rússia 
também a condenar a atitude do regime 
com o seu Ministro dos Negócios 
Estrangeiros a referir que “Pyongyang 
não se deveria colocar em oposição em 
relação à comunidade internacional”, 
a China apelava à calma e contenção na 
região. Por seu lado o Japão 1ria referir 
dias mais tarde que iria abater o 
foguetão se este constituísse um perigo 
para o seu território, dando-se ao 
mesmo tempo a movimentação de 
dispositivos militares japoneses e 
norte-americanos para a região. 


Porém, para os norte-coreanos este 
anúncio só mostrava a sua crença no 
regime e a força da Coreia do Norte tal 
como referiu Choe Myong Suk, 
afirmando “Este é um grande evento 
que mostra o nosso poder nacional. 
Podemos dizer que o nosso pais 


: E ; E ER 
juntou-se orgulhosamente ao grupo dos países em desenvolvimento.” De facto, e tal como a Associated Press referiu”, os norte- 
coreanos usualmente repetem os slogans oficiais quando são questionados sobre o estado da sua nação. 


Um dia após o anúncio, e como forma de mostrar ao mundo as suas intenções pacíficas, a Coreia do Norte convidava observadores 
mundiais e jornalistas para assistirem aos preparativos para o lançamento e supostamente ao próprio lançamento. Vários convites 
foram enviados a agências espaciais de vários países, tal como a Rússia e o Japão, mas estes negaram referindo que o lançamento era 


uma violação das resoluções das Nações Unidas. 


* “US:NKorea planned rocket launch a “deal-breaker”, 
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A quando do anúncio do lançamento por parte das autoridades da Coreia do Norte foi referido que o foguetão seguiria uma 
trajectória em direcção a Sul e que os detritos gerados não iriam impactar nos países vizinhos para evitar situações que ocorreram 
com o lançamento do Unha-2. A Organização Internacional de Aviação Civil, a Organização Marítima Internacional e a União 
Internacional de Telecomunicações foram previamente avisadas do lançamento, sendo emitidos diversos avisos NOTAM que 
ajudaram a perceber as diferentes fases do voo. 





Dando indicações sobre as frequências de emissão do satélite (dados em UHF e possivelmente vídeo em banda X), o Comité 
Coreano de Tecnologia Espacial referiu que o Kwangmyongsong-3 seria um satélite científico e de comunicações, e que o 
desenvolvimento e a utilização pacífica do espaço é um direito universal de um estado soberano, sublinhando que o lançamento 
somente tinha propósitos científicos. O satélite seria utilizado para auxiliar na agricultura (estimativa de colheitas) e obter dados 
sobre a água, bem como determinar a cobertura florestal da Coreia do Norte e seus recursos naturais. 


O lançamento foi anunciado para ter lugar entre 12 e 16 de 
Abril de 2012. Com o anúncio norte-coreano a observação das 
actividades na Estação de Lançamento de Sohae (por vezes 
denominado Centro de Lançamento Espacial de Tongchang- 
dong) foi redobrada e surgiram várias imagens de satélite que 
mostravam grande actividade em torno da plataforma de 
lançamento. A 23 de Março os preparativos para a missão 
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entravam na sua fase final e três dias mais tarde o foguetão Unha-3 era 
transportado para Sohae via caminho-de-ferro. A 28 de Março (ou a 30 
de Março) o primeiro estágio terá sido colocado na plataforma de 
lançamento e neste dia várias imagens de satélite mostravam vários 
camiões cisterna junto das instalações de lançamento. Segundo a 
agência de notícias russa ITAR-TASS”, o abastecimento do lançador 
terá supostamente sido iniciado a 29 de Março. O segundo estágio terá 
sido colocado sobre o primeiro estágio a 31 de Março ou 1 de Abril, 
seguindo-se a montagem do terceiro estágio a 2 de Abril. A 4 de Abril 
as actividades de abastecimento do primeiro estágio estariam Já | | 
terminadas com os diversos camiões cisterna a serem retirados das 

imediações da plataforma de lançamento. 





?«“N Korea begins fuelling satellite carrier rocket — Tokyo Shimbun” 
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No dia 8 de Abril os observadores e os 
jornalistas presentes na Coreia do Norte 
foram levados numa visita ao complexo 
de lançamento e tiveram a rara 
oportunidade de observar os preparativos 
do foguetão Unha-3. Mais tarde os 


"E 


/, mesmos observadores teriam a 
oi 1 oportunidade de estar presentes na 
apresentação do satélite 


Kwangmyongsong-3. Muitos pensavam 
inicialmente que o que viam era um 


1 DA AO vã Mi | modelo do satélite, mas os especialistas 

| referiram que era de facto o satélite que 

NE MR | [7154 à WA dali a dias seria lançado a bordo do Unha- 
NRO UT A 4 sis | 4 3. À apresentação foi feita por um técnico 


que falava para a audiência com a ajuda 
de um megafone e que com a ajuda de 
uma vara 1a apontando as várias 
características do veículo. O satélite foi 
mantido afastado da assistência que não 
teve a oportunidade de o examinar de 
perto, porém as condições nas quais foi 
apresentado (sem o minimo de isolamento 
de partículas ou de contaminação), levou 
muitos a questionar sobre a validade 
daquilo que viam. Segundo os 
especialistas norte-coreanos o satélite 
estaria equipado com uma câmara para 
obter imagens e para enviar dados sobre 
as condições atmosféricas. A 10 de Abril, 


ae K | Ryu Kum Chol, Director Executivo do 
| 1 II - RS | Departamento de Desenvolvimento 
| ii L Ê Ê Espacial do Comité Coreano de 

A DIE... Tecnologia Espacial, referia que os 
preparativos para o lançamento estavam a 
decorrer sem problemas e que todas as 
montagem e preparativos para a missão 
estavam realizados, incluindo O 
abastecimento do lançador. Neste dia o 
satélite Kwangmyongsong-3 foi 
supostamente colocado sobre o terceiro 
estágio do foguetão Unha-3, mas a Coreia 
do Norte nunca revelou imagens desse 
processo. 


WWW. NEWS. CN A Estação de Lançamento de satélites de 
Sohae está localizada perto de 
Dongchang-dong, Cheolsan-gun, Pyonganbuk-do (39º 39'35,88"N — 124º 42º 20,43" E). As instalações foram finalizadas em 
Janeiro de 2011 após cerca de dez anos de construção. O lançamento do Unha-3 foi o primeiro lançamento levado a cabo desde 
Sohae que está equipada com uma plataforma de lançamento e uma torre de serviço com cerca de 50 metros de altura, excedendo as 
necessidades deste lançador e possivelmente podendo vir a ser utilizada por veículos de maiores dimensões. Os lançamentos 
anteriormente levados a cabo pela Coreia do Norte tiveram lugar desde Musudan-ri. O primeiro lançamento teve lugar às 0307UTC 
do dia 30 de Agosto de 1998 com o foguetão TD-1 Taepodong-1 a transportar o satélite Kwangmyongsong-1. Os dois estágios 
iniciais desempenharam a sua função sem problemas, mas o terceiro estágio não conseguiu Injectar o satélite em órbita ao contrário 
do que a Coreia do Norte referiu. Em 2006 a Coreia do Norte levou a cabo uma série de testes de mísseis entre os quais o TD-2 
Taepodong-2 e que fizeram parte de uma série de exercícios militares para aumentar a capacidade na nação para a sua auto-defesa. 
Neste exercício o lançamento do Taepodong-2 falhou após 42 segundos de voo. A segunda tentativa por parte da Coreia do Norte 
para colocar em satélite em órbita teve lugar às 0220:1I5SUTC do dia 4 de Abril de 2009 com o foguetão Unha-2 a transportar o 
satélite Kwangmyongsong-2, mas mais uma vez um problema no terceiro estágio impediu a colocação do satélite em órbita e mais 
uma vez a Coreia do Norte anunciou que o lançamento havia sido bem sucedido. Tal como havia acontecido com o primeiro satélite, 
nunca foi captada qualquer emissão por parte do Kwangmyongsong-2. 
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Quando anunciaram o lançamento do Kwangmyongsong-3, os especialistas norte- 
coreanos referiram que o satélite seria colocado numa órbita sincronizada com o Sol. 
Ora, segundo Jonathan McDowell no seu Jonathan 's Space Report n.º 656 editado a 12 
de Abril de 2012, o foguetão Unha-3 parece ser muito fraco em termos de precisão se 
comparado com os standards das outras nações espaciais experientes. Este facto 
levantou uma certa discussão nos fóruns astronáuticos mundiais sobre a definição de 
“órbita sincronizada com o Sol”, isto é até que ponto nos devemos encontrar perto da 
inclinação crítica nominalmente matemática para se contar como sincronizada com o 
Sol? 


Consideremos um satélite numa órbita polar cujo plano está alinhado com a linha que 
junta a Terra e o Sol, de forma que a sua órbita passa primeiro o equador na meia-noite 
local e depois ao meio-dia local. Se a Terra fosse um ponto de massa isolado, a órbita 
de um satélite iria permanecer fixa no espaço à medida que a Terra rodava debaixo de 
si e em torno do Sol. Três meses mais tarde, quando a Terra se encontra a um quarto do 
caminho em torno do Sol, a linha Terra — Sol moveu-se 90º e a órbita estaria agora nas 
horas locais 0600 e 1800. 


Mas o achatamento da Terra significa que o campo gravitacional dá ao satélite um 
impulso adicional quando passa no equador, induzindo um torque no plano orbital. Ao 


escolher a altitude e a inclinação da órbita podemos ajustar este impulso para que 
compense de forma exacta o movimento da Terra em torno do Sol — o ângulo entre a 
linha Terra — Sol e a normal da órbita do satélite permanecem fixas. Isto é uma “órbita 
sincronizada com o Sol”. É útil para os satélites de observação da Terra utilizaram uma 
hora local fixa (os comprimentos das sombras permanecem os mesmos, os padrões 
meteorológicos diurnos são tomados em conta) e os satélites astronómicos numa órbita 
normal à linha Terra — Sol pode “olhar para fora” enquanto mantêm os seus painéis 
solares permanentemente iluminados. 


Para os satélites em típicas órbitas terrestres baixas a umas centenas de quilómetros de 
altitude, a inclinação necessária é de 97º. Mas até que ponto é necessário ser tão 
preciso neste aspecto? Podemos calcular a deriva local aproximada da órbita em 
unidades de horas por ano; após um ano, a hora local da órbita de um satélite derivou 


um determinado número de horas. 


Segundo Jonathan McDowell, os dados sugerem que uma órbita com uma razão de 
deriva de +/- uma hora por ano deve ser considerada sincronizada com o Sol, o que 
corresponde a uma razão de precessão de primeira ordem de 0,9446 a 1,027 “/dia. (Do 
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A 11 de Abril era anunciado que os 
especialistas norte-coreanos haviam 
iniciado o abastecimento final do 
Unha-2. O lançamento estava previsto 
para ter lugar a 12 de Abril, mas 
acabou por ser adiado devido às más 
condições atmosféricas, acabando por 
ter lugar às 2238:55UTC do dia 14 de 
Abril com a agência de notícias sul- 
coreana Yonhap a alertar para o 
lançamento e citando um militar que 
referia que a Coreia do Sul estava a 
seguir com atenção a trajectória do 
foguetão. O voo terminaria a cerca de 
T+im 30s (224025UTC) com a 
explosão do Unha-3 no final da 
queima do primeiro estágio ou 
durante a fase de separação entre o 
primeiro e o segundo estágio. Os 
destroços do veículo terão atingido 
uma altitude máxima de 150 km e 
depois caíram no Mar Amarelo a 
cerca de 36ºN — 124ºE. Os 
observadores e jornalistas presentes 
não tiveram a oportunidade de assistir 
ao lançamento. 


No mesmo dia a Agência Central de 
Notícias da Coreia emitia o seguinte 
comunicado: “4 República Popular 
Democrática da Coreia lançou o seu 
primeiro satélite de aplicações 
Kwangmyongsong-3 desde a Estação 
de Lançamento de Satélites de Sohae 
no Condado de Choisan, Província 
Phyongan do Norte às 07:38:58 de 
Sexta-feira. O satélite de observação 
da Terra falhou a entrada em órbita 


original em inglês disponível em http:// http://planet4589.o0rg/space/log/stats/sso.html) 


terrestre predeterminada. Cientistas, 
técnicos e especialistas estão agora a 
estudar as causas da falha.” 





Certamente que passará muito tempo até se perceber 
de facto o que aconteceu ao Unha-3. Porém, e tal 
como referiu James Oberg que assistiu às operações 
de lançamento no Centro de Controlo na Coreia do 
Norte, “a pressão nesta missão norte-coreana deve 
ter sido imensa, ligada ao mais importante feriado 
na história do pais. Esta é uma fórmula para erros 
fatais, que são demasiado familiares aos 
especialistas espaciais. A situação da Coreia do 
Norte foi tornada ainda pior pela atitude de febre de 
lançamento” exemplificada pelos gestores da missão 
em frente dos jornalistas ocidentais. Com um fervor 
quase religioso e uma dedicação a uma ideologia 
que tratam como quase divina, as suas capacidades 
para tolerar dissabores ou dúvidas provenientes dos 
seus técnicos, devem ter sido muito, muito baixas. 
Quando em dúvida, parece, citam as passagens 
favoritas dos escritos dos seus líderes, e prosseguem 
em frente.” 
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Novo veículo de carga para a ISS 


O Progress M-15M (Ilporpecc M-15M) foi lançado às 1250:24,XXXUTC do dia 20 de Abril de 2012 pelo foguetão 114511U 
Soyuz-U (J115000-135) a partir do da Plataforma de Lançamento PU-6 do Complexo de Lançamento LC31 (17P32-6) do 
Cosmódromo de Baikonur, Cazaquistão. Este é o terceiro veículo de carga a ser lançado em 2012 para a estação espacial 
internacional após o lançamento do Progress M-14M a 25 de Janeiro e do ATV-3 “Edoardo Amaldi” a 23 de Março. Para além destes 
e de próximos veículos de carga russos, a ISS 1rá receber a visita dos veículos de carga japoneses (HT'V-3 Kounotori-3) e norte- 
americanos (Dragon). 


Mais uma vez a NASA decidiu designar um veículo pertencente a outra nação com uma designação que não corresponde á verdade. 
Sendo esta a missão ISS-47P, a NASA designa este cargueiro como Progress-47, referindo-se assim ao número sequencial no 
programa da estação espacial internacional. Porém, esta é uma designação que induz em erro muitos dos leitores. 


Os cargueiros Progress M-M 


Ao abandonar o seu programa lunar tripulado a União Soviética prosseguiu o seu programa espacial ao colocar sucessivamente em 
órbita terrestre uma série de estações espaciais tripuladas nas quais os cosmonautas soviéticos e posteriormente russos estabeleceram 
recordes de permanência no espaço. Começando inicialmente com estadias de curtas semanas e passando posteriormente para longos 
meses, os cosmonautas soviéticos eram abastecidos no início pelas tripulações que os visitavam em órbita, mas desde cedo, e 
começando com a Salyut-6, a União Soviética iniciou a utilização dos veículos espaciais de carga Progress. Os Progress 
representaram um grande avanço nas longas permanências em órbita, pois permitiam transportar para as estações espaciais víveres, 
instrumentação, água, combustível, etc. Os cargueiros são também utilizados para elevar as órbitas das estações, para descartar o lixo 
produzido a bordo dos postos orbitais e para a realização de diversas experiências científicas. 


Ao longo de 30 anos foram colocados em órbitas dezenas de veículos deste tipo que são baseados no mesmo modelo das cápsulas 
tripuladas Soyuz e que têm vindo a sofrer alterações e melhorias desde então. 
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A versão carga da Soyuz 


O cargueiro 11F615A60 (7K-TGM) n.º 415 foi o 139º cargueiro russo a ser lançado. Destes, 43 foram do tipo Progress (incluindo o 
cargueiro Cosmos 1669), 68 do tipo Progress M (incluindo o Progress M-SO1), 11 do tipo Progress Ml e 15 do tipo Progress M-M. 
Os Progress 1 a 12 serviram a estação orbital Salyut-6; os Progress 13 a 24 e o Cosmos 1669 serviram a estação orbital Salyut-7; os 
Progress 25 a 42, Progress M a M-43 e Progress M1-1, M1-2 e M1-5 serviram a estação orbital Mir. O cargueiro Progress M-SO1 
também foi utilizado para transportar carga para a ISS ao mesmo tempo que servia para adicionar o módulo Pirs. 


O veículo Progress M-M (11F615A60) é uma versão modificada do modelo 7K-TGM Progress (11F615A55), com um novo 
computador TsVM-101 no lugar do velho computador Árgon-16 e com um novo sistema compacto digital de telemetria MBITS no 
lugar do velho sistema de telemetria analógico. Estas alterações permitem um sistema de controlo mais rápido e eficiente, ao mesmo 
tempo que permitem uma redução de 75 kg na massa total do sistema de aviónicos. A estrutura do novo sistema de controlo, a 
arquitectura do software utilizado e das suas capacidades, bom como a sua natureza modular, permite um ajustamento mais fácil a 
novos sensores. 


Tal como os outros tipos de cargueiros, o Progress M-M é constituído por três módulos: 


e Módulo de Carga — GO “Gruzovoi Otsek” (Tpy3oBoá otcex) com um comprimento de 3,0 metros, um diâmetro de 2,3 
metros e um peso de 2.520 kg, está equipado com um sistema de acoplagem e com duas antenas tipo Kurs; 


e Módulo de Reabastecimento — OKD “Otsek Komponentov Dozapravki” (Orcex KomrmoHeHros /J[o3anpasku) com um 
comprimento de 2,2 metros, um diâmetro de 2,2 metros e um peso de 1.980 kg, sendo destinado ao transporte de 
combustível para as estações espaciais; 


e Módulo de Serviço PÃO “Priborno-Agregatniy Otsek“ (IIpu6opHo ArperarHbIÁ Orcex) com um comprimento de 2,3 
metros, um diâmetro de 2,1 metros e um peso de 2.950 kg, contém os motores do veículo tanto para propulsão como para 
manobras orbitais. O seu aspecto exterior é muito semelhante ao dos veículos tripulados da série 17K-STM Soyuz TM 
(11F732). 
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Esta alteração acontece devido ao facto que, tal como aconteceu com os foguetões 8K82K Proton-K, os sistemas de controlo 
analógicos utilizados nos foguetões 11A511U Soyuz-U e 114511U-FG Soyuz-FG são fabricados na Ucrânia. Como a agência 
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espacial russa Roscosmos e o Ministério da Defesa Russo não querem depender de um fabricante estrangeiro, torna-se necessário 
proceder a esta alteração nos lançadores pois os novos sistemas de controlo e telemetria são fabricados na Rússia. 
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A seguinte tabela indica os últimos dez veículos de carga colocados em órbita e o plano de lançamentos destes veículos até 2013: 


Designação 


Progress Nº de Série  NORAD Internacional Lançamento Acoplagem Separação  Reentrada 


M-03M (35P) 
M-04M (36P) 
M-05M (37P) 
M-06M (38P) 
M-07M (39P) 
M-08M (40P) 
M-09M (41P) 
M-10M (42P) 
M-11M (43P) 
M-12M (44P) 
M-13M (45P) 
M-14M (46P) 
M-15M (47P) 
M-16M (48P) 
M-17M (49P) 
M-18M (50P) 
M-19M (51P) 
M-20M (52P) 
M-21M (53P) 
M-22M (54P) 
M-UM 


403 
404 
405 
406 
407 
408 
409 
410 
411 
412 
413 
414 
415 
416 
417 
418 
419 
420 
421 
422 

423 (2) 


35948 
36361 
36521 
36748 
37156 
37196 
37359 
37396 
37679 
37857 
38073 
38222 


2009-056A 
2010-0034 
2010-0184 
2010-0334 
2010-044A 
2010-0554 
2011-0044 
2011-017A 
2011-027A 
2011-F03 
2011-062A 
2012-0044 
2012-0154 


15-Out-09 
3-Fev-10 
28-Abr-10 
30-Jun-10 
10-Set-10 
27-Out-10 
28-Jan-11 
27-Abr-11 
21-Jun-l1 
24-Ago-11 
30-Out-11 
25-Jan-12 
20-Abr-12 
31-Jul-12 
01-Nov-12 
26-Dez-12 
02-Fev-153 
26-Abr-13 
30-Jul-13 
23-Out-13 
18-Dez-15 


18-Out-09 
5-Fev-10 
1-Mai-l0 
4-Jul-10 
12-Set-10 
30-Out-10 
31-Jan-l1 
29-Abr-11 
23-Jun-11 
02-Nov-11 
28-Jan-12 
22-Abr-12 
03-Ago-12 
03-Nov-12 
28-Dez-12 
04-Fev-13 
28-Abr-13 
01-Ago-13 
25-Out-13 
20-Dez-13 


22-Abr-10 
10-Mai-10 
25-Out-10 
31-Ago-10 
20-Fev-11 
24-Jan-11 
22-Abr-11 
13-Out-11 
23-Ago-11 
23-Jan-12 
19-Abr-12 
30-Jul-12 

25-Dez-12 
27-Fev-153 
01-Fev-153 
25-Abr-13 
29-Jul-13 


27-Abr-10 
1-Jul-10 
15-Nov-10 
6-Set-10 
20-Fev-11 
24-Jan-11 
26-Abr-11 
2?-Out-11 
1-Set-11 
25-Jan-12 
28-Abr-12 
2?-Jul-12 
2?-Dez-12 
2?-Mar-13 
2?-Fev-13 
22-Abr-13 
2?-Jul-13 


Esta tabela indica os últimos dez lançamentos dos veículos de carga russos, bem como os seus próximos lançamentos. 
Todos os lançamentos são levados a cabo desde o Cosmódromo de Baikonur por foguetões 114511U Soyuz-U e tiveram 
como destino a estação espacial internacional ISS. Em itálico encontram-se as datas previstas para os acontecimentos 
indicados. Tabela: Rui C. Barbosa. 
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O foguetão 1IASTU Soyuz-U 


O foguetão 114511U Soyuz-U (114511Y Coro3-Y) é a versão do lançador 
114511 Soyuz, mais utilizada pela Rússia para colocar em órbita os mais 
variados tipos de satélites. Pertencente à família do R-7, o Soyuz-U também 
tem as designações SS-6 Sapwood (NATO), SL-4 (departamento de Defesa 
dos Estados Unidos), A-2 (Designação Sheldom). O Soyuz-U é fabricado 
pelo Centro Espacial Estatal Progress de Produção e Pesquisa em Foguetões 
(TsSKB Progress) em Samara, sobre contrato com a agência espacial russa. 


O foguetão 114511U Soyuz-U com o cargueiro Progress M tem um peso de 
313.000 kg no lançamento, pesando aproximadamente 297.000 kg sem a sua 
carga. Sem combustível o veículo atinge os 26.500 kg (contando com a 
ogiva de protecção da carga). O foguetão tem uma altura máxima de 36,5 
metros (sem o módulo orbital). É capaz de colocar uma carga de 6.855 kg 
numa órbita média a 220 km de altitude e com uma inclinação de 51,6º em 
relação ao equador terrestre. No total desenvolve uma força de 410.464 kgf 
no lançamento, tendo uma massa total de 297.400 kg. O seu comprimento 
atinge os 51,1 metros e a sua envergadura com os quatro propulsores laterais 
é de 10,3 metros. 


O módulo orbital (onde está localizada a carga a transportar) pode ter uma 
altura entre os 7,31 metros e os 10,14 metros dependendo da carga. O 
diâmetro máximo da sua secção cilíndrica varia entre os 2,7 metros e os 3,3 
metros (dependendo da carga a transportar). O foguetão possui um sistema 
de controlo analógico e tem uma precisão na inserção orbital de 10 km em 
respeito à altitude, 6 segundos em respeito ao período orbital e de 2º no que 
diz respeito ao ângulo de inclinação orbital. É um veículo de três estágios, 
sendo o primeiro estágio constituído por quatro propulsores laterais a 
combustível líquido designados Blok B, V, G e D. Cada propulsor tem um 
peso de 43.400 kg, pesando 3800 kg sem combustível. O seu comprimento 
máximo é de 19,8 metros e a sua envergadura é de 3,82 metros. O tanque de 
propolente (querosene e oxigénio) tem um diâmetro de 2,68 metros. Cada 
propulsor tem como componentes auxiliares as unidades de actuação das 
turbo-bombas (peróxido de hidrogénio) e os componentes auxiliares de 
pressurização dos tanques de propolente (nitrogênio). 


Cada propulsor tem um motor RD-117 e o tempo de queima é de cerca de 
118 s. O RD-117 desenvolve 101.130 kgfno vácuo durante 118 s. O seu Tes 
é de 314 se o Tes-nm é de 257 s, sendo o Tg de 118 s. Cada motor tem um 
peso de 1.200 kg, um diâmetro de 1,4 metros e um comprimento de 2,9 
metros. Têm quatro câmaras de combustão que desenvolvem uma pressão 
no interior de 58,50 bar. Este motor foi desenhado por Valentin Glushko. 


O Blok A constitui o corpo principal do lançador e é o segundo estágio, 
estando equipado com um motor RD-118. Tendo um peso bruto de 99500 
kg, este estágio pesa 6.550 kg sem combustível e é capaz de desenvolver 
99.700 kgf no vácuo. Tem um les de 315 s e um Tq de 280s. Como 
propolentes usa o LOX e o querosene (capazes de desenvolver um Isp-nm 
de 248 s). O Blok A tem um comprimento de 27,1 metros e um diâmetro de 
2,95 metros. O diâmetro máximo dos tanques de propolente é de 2,66 
metros. 


Este estágio tem como componentes auxiliares as unidades de actuação das 
turbo-bombas (peróxido de hidrogénio) e os componentes auxiliares de 
pressurização dos tanques de propolente (nitrogênio). O motor RD-118 foi 
desenhado por Valentin Glushko nos anos 60. É capaz de desenvolver uma 
força de 101.632 kgf no vácuo, tendo um Tes de 315 s e um Tes-nm de 248 s. 
O seu tempo de queima é de 286 s. O peso do motor é de 1.400 kg, tendo 
um diâmetro de 1,4 metros, um comprimento de 2,9 metros. As suas quatro 


câmaras de combustão desenvolvem uma pressão de 51,00 bar. 


O terceiro e último estágio do lançador é o Blok T equipado com um motor RD-0110. Tem um peso bruto de 25.300 kg e sem 
combustível pesa 2.710 kg. E capaz de desenvolver 30.400 kgf e o seu Tes é de 330 s, tendo um tempo de queima de 230 s. Tem um 
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comprimento de 6,7 metros (podendo atingir os 9,4 metros dependendo da carga a transportar) e um diâmetro de 2,66 metros (com 
uma envergadura de 2,95 metros), utilizando como propolentes o LOX e o querosene. O motor RD-0110, também designado RD- 
461, foi desenhado por Semyon Ariyevich Kosberg. Tem um peso de 408 kg e possui quatro câmaras de combustão que 
desenvolvem uma pressão de 68,20 bar. No vácuo desenvolve uma força de 30.380 kgf, tendo um Tes de 326 s e um tempo de 
queima de 250 s. Tem um diâmetro de 2,2 metros e um comprimento de 1,6 metros. A tabela seguinte indica os últimos dez 
lançamentos orbitais levados a cabo com o foguetão 11A511U Soyuz-U. 


Lançamento Data Hora UTC Veículo Lançador Local Lançamento Plat. Lanç. Carga 


2010-044 


2010-055 


2011-004 


2011-017 


2011-027 


2011-028 
2011-F03 


2011-062 


2012-004 


2012-015 


Esta tabela mostra os últimos dez lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão 114511U Soyuz-U sem qualquer estágio 
superior (Fregat ou Ikar). Este lançador continua a ser o vector mais utilizado pela Rússia. Tabela: Rui C. Barbosa. 


10-Set-10 

27-Out-10 
28-Jan-11 
27-Abri-11 
21-Jun-11 


27-Jun-11 
24-Ago-11 


30-Out-11 


25-Jan-12 


20-Abr-12 


10:22:56.829 
15:11:49.852 
01:31:38.952 
13:05:21.049 
14:38:15,013 


15:59:59,907 
13:00:08,041 


10:11:12,006 


23:06:39,934 


15:50:24,124 
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515000-122 


M15000-123 


M15000-126 


-015000-116 


M15000-128 


76012222 
J115000-132 


M15000-129 


M15000-127 


J115000-135 


Baikonur 


Baikonur 


Baikonur 


Baikonur 


Baikonur 


GIK-1 Plesetsk 


Baikonur 


Baikonur 


Baikonur 


Baikonur 


LC31 PU-6 


LC1 PU-5 


LC1 PU-5 


LC1 PU-5 


LC1 PU-5 


LC16/2 
LC1 PU-5 


LC1 PU-5 


LC1 PU-5 


LC31 PU-6 


Progress M-07M 
(37156 2010-0444) 
Progress M-08M 
(37196 2010-0554) 
Progress M-09M 
(37359 2011-0044) 
Progress M-10M 
(37396 2011-0174) 
Progress M-11M 
(37679 2011-0274) 
Cosmos 2472 
(37727 2011-0284) 
Progress M-12M 
Progress M-13M 
(37857 2011-0624) 
Chibis-M 
Progress M-14M 
(38073 2012-0044) 
Progress M-15M 
(38222 2012-0154) 
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Transporte do foguetão 114511U Soyuz-U com o veículo de carga Progress M-15M para a Plataforma de Lançamento PU-6 
do Complexo de Lançamento LC31 do Cosmódromo de Baikonur. Imagens: RKK Energia. 
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Massa do veículo no lançamento 7.290 kg Lançamento do Progress M-15M 
Propolente nos tanques do sistema de reabastecimento 648 kg Os preparativos Pala O. lançamento foram 
iniciados a 22 de Fevereiro de 2012 com a 
Gás nos contentores de oxigénio E chegada à estação de caminho-de-ferro de 


— Tyura Tam de um comboio com o veículo de 
OMpeno 19 kg carga 11D615A60 n.º 415. Depois das 
Oxigénio 28 kg necessárias verificações alfandegárias, o 
comboio foi transferido para a rede de 


Água no sistema de tanques Rodnik 420 kg caminho-de-ferro do  Cosmódromo de 


Carga no compartimento selado (massa total — 1.241 kg) Baikonur E transportado para as instalações do 
edifício de integração e montagem da Area 


Controlo da composição da atmosfera SOGD 57 kg 254 onde seria preparado para o lançamento. 
lo do ab dei Z k Após a sua chegada ao cosmódromo foram 
em realizados os testes integrados e autônomos do 








Sistema de controlo térmico SOTR 20 kg veículo, além de se proceder à inspecção dos 
sistemas de rádio e à selagem do seu 
Gestão de equipamento de bordo SUBA 21 kg compartimento de carga que continha já a 


| FomecimentodecnegiaSEP To 4kg maior parte dos itens a transportar para a ISS. 
Corrs ócio que decidiu pesceder com 0 
omissão Técnica que decidiu proceder com o 
ion 
abastecimento teria lugar nos dias 10 e 11 de 
Abril na estação de abastecimento 1IGI2 





Meios sanitários e de higiene SGO 114 kg (11112) na Area 31, seguindo-se as operações 
de processamento finais que seriam 
Protecção individual SIZ 60 kg executadas nas Instalações do MIK 254 onde 


chegaria a 12 de Abril. Os propolentes e os 
gases de pressurização abastecidos seriam 


Equipamento médico, roupas, higiene pessoal, meios de 142 k utilizados para as manobras orbitais e para as 
limpeza e de controlo do ar 8 manobras de aproximação e acoplagem com a 


ISS. No dia 13 de Abril o veículo era acoplado 


Equipamento para o módulo Zarya 179 kg ao compartimento de transferência. Este 
Equipamento para o módulo Pirs compartimento é um bloco cilíndrico que 

permite a união entre a carga a ser colocada 

Equipamento para o módulo Rassvet 41 kg em órbita e o último estágio do foguetão 

, ———— - - lançador, neste caso o Blok-I. No dia seguinte 
Equipamento para as experiências científicas Tipologia, era levada a cabo uma inspecção por parte dos 
Poligen, Bioemulsiya, BIF, ARIL, OChB, Plasma Crystal 9 kg especialistas da Corporação RKK Energia 
3-Plus e Phyzika-Obrazovaniye “Sergei Korolev”, sendo depois colocado no 
Documentação de bordo, parcelas para a tripulação, 20 k interior | da ata de protecção, 
equipamento de vídeo e de fotografia 8 constituindo assim o Módulo Orbital. Este 
conjunto seria transportado para o edifício de 

Entrega especial para os tripulantes russos 137 kg integração e montagem do lançador MIK-40 
Rações de alimentos norte-americanos 38 kg de és E E dO Ca cnenco ds 
integração seriam levadas a cabo a 17 de 


Massa total de carga 2.356 Abril. 


Rações de alimentos, produtos frescos 344 kg 





O transporte do foguetão lançador 114511U Soyuz-U (JI15000-135) com o 
veículo de carga 11D615A60 n.º 415 para a Plataforma de Lançamento PU-6 do 
Complexo de Lançamento LC31 (17P32-6) teria lugar a 18 de Abril, iniciando-se 
dois dias de operações de preparação final para o lançamento. 


Às 1103:38UTC do dia 19 de Abril, o veículo de carga Progress M-14M 
(11D615A60 n.º 414) separava-se do módulo Pirs da ISS. O veículo irá 
permaneceria em órbita até ao dia 28 de Abril quando reentraria na atmosfera após 
a manobra de retrotravagem às 1033UTC. 


B.0B 
às 0,000 0,908 
oz 0,000 0,000 
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Com os preparativos finais e a contagem decrescente a decorrerem sem problemas, o lançamento do veículo de carga 11D615A60 
n.º 415 / Progress M-15M teria lugar às 1250:24,124UTC do dia 20 de Abril. A tabela seguinte mostra os tempos das diferentes 
fases do lançamento e em baixo o denominado ciclograma do voo até à acoplagem com a ISS. 


Segundo dados do Centro de Controlo de Korolev, Tempo Hora 
TsUP, o Progress M-15M ficava colocado numa (m:s) 
órbita inicial com um apogeu a 256,52 km de Ignição o Tenição To 0 | 1250:24,121 
altitude, perigeu a 19368 km de altitude 
inclinação orbital de 51,63º e período orbital de 
88,7 minutos. Nesta altura os parâmetros orbitais 
da ISS eram: apogeu a 406,83 km de altitude, | separação do 2º estágio / ignição do 3º estágio 
perigeu a 387,05 km de altitude, inclinação orbital 
e 
Separação do Progress M-11IM 


O Progress M-15M amiciava então uma 
perseguição de dois dias à estação espacial 
internacional, realizando uma série de 


CHEMA CENMRENHA MH CTEIROBKM E postou 
TrK “TIPOFPECO M-14M" C MKC 2804.2012r. manobras orbitais para aproximar a sua órbita 
à órbita da ISS. A primeira manobra teve lugar 


3KHNAM MEC3O a Arbita à 
fis Edolicam (NASA) durante a 1º órbita às 1334:56UTC com os 


axa 38:97 Amrom Lixannepos — (Pockocmoc) motores do veículo a serem accionados 
By = 128",38 Aaron Magma (POCNOCMDC) 


dica Bar tê a Vinda (Pocrocnas) durante 67,2 s e a proporcionarem um impulso 
Bomansa Mer (NASA) de 26,69 m/s. Após esta manobra o veículo 

E = OO | E ficou colocado numa órbita com um apogeu a 
Pas 405.) end b21a 284,0 km de altitude, perigeu a 227,7 km de 
O cm altitude, inclinação orbital de 51,64º e período 

orbital de 89,51 minutos. A segunda manobra 
orbital for levada a cabo na 2º órbita as 
1415:221UTC com os motores do veículo a 
serem accionados durante 20,4 s e a 
proporcionarem um impulso de 7,76 m/s. 
Após esta manobra o Progress M-15M ficou 
colocado numa órbita com um apogeu a 284,7 
km de altitude, perigeu a 253,2 km de altitude, 
inclinação orbital de 51,65º e período orbital 
de 89,77 minutos. A 3º manobra orbital teve 
lugar às 1642:23UTC, efectuando-se na 3º 
órbita. Desta vez os motores do veículo foram 
accionados durante 8,7 s e proporcionaram um 
impulso de 3,00 m/s. Após esta manobra o 
veículo de carga ficou colocado numa órbita 
com um apogeu a 294,7 km de altitude, 
perigeu a 256,1 km de altitude, inclinação 
orbital de 51,62º e período orbital de 89,87 
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p= 4170-190 oa ci E SE minutos. Finalmente, a 4º manobra orbital no 


p=170-180m dia primeiro dia de voo teve lugar às 1727:26UTC 


p= O male 
e após esta manobra o veículo de carga ficou 
colocado numa órbita com um apogeu a 295,0 
km de altitude, perigeu a 263,5 km de altitude, 
inclinação orbital de 51,62º e período orbital 
noOnxon TrK K MEC | NPAMEAHAR ; : : 
— it E ao BEEN CRISE RERRESL IDE de 89,97 minutos. Uma quinta manobra orbital 
AR A | 2. CThIKOBKA K Y3My COS NO OCH "+" CM PC MINC foi levada a cabo às 1411:52UTC do dia 21 de 
piu mpegs É a) Mepexod s pexuM NpuSauUsaHUR CCFUjPCmanHemes ' 
no prazamiho PÍT NOCMo JADODLONLA DÉNÉMA U PEMANDENGHLUR Abril com o Progress M-15M a ficar colocado 
mad KU- u S-band pa 
3 urna Cinim dr 0f PrbEaIn CN numa órbita com um apogeu a 295,4 km de 
Pam Pç altitude, perigeu a 269,8 km de altitude, 
run Lo Cie qria i . ” É . . 
inclinação orbital de 51,66º e período orbital 


de 90,03 minutos. 
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A acoplagem com o módulo Pirs teve lugar às 1439:33UTC do dia 22 de Abril após um voo e aproximação nominais e sem qualquer 
problema. Após a acoplagem e após a dissipação das forças residuais entre os dois veículos, os ganchos do sistema de acoplagem são 
encerrados e o controlo de atitude da ISS passou do centro de controlo russo para o centro de controlo norte-americano (geralmente 
controlada pela Centro de Controlo de Houston, a atitude da ISS é sempre transferida para o Centro de Controlo de Korolev quando 
se dá a chegada ou partida de um veículo espacial russo). 


A bordo do Progress M-15M segue o novo equipamento de aproximação e encontra em órbita Kurs-NA que será testado mais tarde 
na missão. O novo sistema é mais leve e utiliza 2 a 3 vezes menos energia do que o sistema actual. A sua nova antena não Irá 
requerer a sua retracção durante a acoplagem (tal como acontece com a actual versão). Para testar o novo sistema o Progress M-15M 
1rá separar-se do módulo Pirs a 22 de Julho de 2012 e após se afastar, irá executar uma nova aproximação desde uma distância de 
cerca de 400 km, acoplando de novo com o Pirs utilizando o novo sistema Kurs-NA a 24 de Julho. A sua separação final está agora 


prevista para ter lugar a 30 de Julho. 
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Proton-M lança segundo YahSat-1 


A segunda missão da ILS em 2012 foi a primeira a utiliza a denominada “órbita supersincronizada” para colocar um satélite na órbita 


geossincrona. 


Classificam-se este tipo de órbitas quando o apogeu é significativamente mais elevado do que a altitude geossincrona. Porquê a 
utilização deste tipo de órbitas? Lançada à latitude de Baikonur, a carga terá ainda de ajustar a sua Inclinação orbital a partir da 
inclinação do lançamento. Este tipo de manobra é muito dispendiosa em termos de energia, logo de propolente necessário para a 
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concretizar (o que por si limita a massa da carga a ser lançada)., muito mais do que uma 
alteração de altitude num plano orbital. A energia necessária para executar esta manobra 
orbital vai diminuindo à medida que a altitude vai aumentando, implicando assim um 
menor consumo de propolentes a altitudes mais elevadas (60.000 km a 70.000 km), 
descendo posteriormente para a altitude geossíncrona em vez de executar a alteração de 
plano a esta altitude. Muitas órbitas de transferência supersincronizadas também 
possuem baixos perigeus para assim acelerar o decaimento orbital e reduzir o número de 
destroços em órbita (se for o caso). 


As órbitas de transferência supersincronizadas também existem quando um lançador 
somente envia a sua carga até parte do caminho para a órbita geossíncrona, com a carga 
posteriormente a utilizar o seu próprio sistema de propulsão para atingir a órbita final. 


O foguetão 8K$2KM Proton-M/Briz-M 


Tal como o 8K82K Proton-K (Ilporón-K), o 8K82KM Proton-M (IIporóHm-M) é um 
lançador a três estágios podendo ser equipado com um estágio superior Briz-M ou então 
utilizar os usuais estágios Blok DM. As modificações introduzidas no Proton incluem 
um novo sistema avançado de aviónicos e uma ogiva com o dobro do volume em 
relação ao 8K82K Proton-K, permitindo assim o transporte de satélites maiores. Em 
geral este lançador equipado com o estágio Briz-M, construído também pela empresa 
Khrunichev, é mais poderoso em 20% e tem maior capacidade de carga do que a versão 
anterior equipada com os estágios Blok DM construídos pela RKK Energia. 


O 8K82KM Proton-M/Briz-M em geral tem um comprimento de 53,0 metros, um 
diâmetro de 7,4 metros e um peso de 712.800 kg. É capaz de colocar uma carga de 
21.000 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km de altitude ou 2.920 kg numa órbita de 
transferência para a órbita geossíncrona, desenvolvendo para tal no lançamento uma 
força de 965.580 kgf. O Proton-M é construído pelo Centro Espacial de Pesquisa e 
Produção Estadual Khrunichev, tal como o Briz-M. 


Neste lançamento foi utilizado um estágio superior Briz-M Fase III. Esta é uma recente 
melhoria deste estágio que utiliza dois novos tanques de pressão (com uma capacidade 
de 80 litros), substituindo os anteriores seis tanques de dimensões mais pequenas. 
Procedeu-se ainda a uma recolocação dos instrumentos de comando para a zona central 
do tanque para assim mitigar as cargas de choque que o tanque de propolente adicional 
é ejectado. 


O primeiro lançamento do foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M teve lugar a 7 de Abril 
de 2001 (0347:00,525UTC) quando o veículo 53501 utilizando o estágio Briz-M 
(88503) colocou em órbita o satélite de comunicações Ekran-M 18 (26736 2001-0144) 
com uma massa de 1.970 kg a partir do Cosmódromo GIK-5 Baikonur (LC81 PU-24). 
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Diâmetro (m) 
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Modificações 


A mais recente modificação levada a 
cabo no lançador Proton-M/Briz-M 
(Fase II) permite colocar numa órbita 
de transferência para a órbita 
geossíncrona uma carga de 6.150 kg, 
tendo um aumento de massa de 1.150 
kg em relação à versão original do 
lançador. Entretanto, foi já iniciada 
uma nova fase de modificações (Fase 
IV) que deverá terminar em 2013 com 
a capacidade de carga a ser aumentada 
para 6.300 kg para uma órbita de 
transferência para a órbita 
geossincrona e uma velocidade 
residual de 1,5 km/s para a órbita 
geossincrona. 


'º Também designado RD-275M ou 14D14M. O motor RD-275 resultou dos melhoramentos ao motor RD-253 levados a cabo entre 
1987 e 1993 com o intuito de se produzir uma versão mais potente do motor RD-253. Uma força superior em 7,7% foi conseguida 
ao aumentar a pressão na câmara de combustão e permitiu elevar a massa da carga para a órbita geostacionária em mais de 600 kg. 
Este motor foi pela primeira vez utilizado no lançador Proton-M em 1995. A Energomash começou o desenvolvimento de uma 
versão mais potente do motor RD-275 em 2001, tendo uma potência 5,2% superior o que permite mais 150 kg de carga para a órbita 


geossincrona. 
“ Também designado 8D411K, RD-465 ou 8D49. 
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Lançamento Data Hora (UTC) Nº Série Fase Plataforma Satélites 
2011-045 17-Ago-11 21:25:00.932 93521/99522 III LC200 PU-39 STR EDS A) 
Cosmos 2473 
(37806 2011-0484) 
QuetzSat-1 
(37826 2011-0544) 
Viasat-1 
(37843 2011-0584) 
Cosmos 2475 
(37867 2011-0644) 
Cosmos 2476 
(37868 2011-064B) 
Cosmos 2477 
(37869 2011-064C) 
AsiaSat-7 
(37933 2011-0704) 
Amos-5 
(37950 2011-0744) 
Luch-5A 
(37951 2011-074B) 
SES-4 
(38087 2012-0074) 
Intelsat-22 
(38098 2012-0114) 
YahSat-1B 
(38245 2012-0154) 


2011-048 20-Set-11 22:47:00.011 53542/88529 LC81 PU-24 
2011-054 29-Set-11 18:31:59,960 93522/99524 HI  LC200 PU-39 


2011-058 19-Out-11 18:48:57,969 93520 /99521 LC200 PU-39 


2011-064 04-Nov-11 12:51:41.000 99523 /53539 LC81 PU-24 


2011-070 25-Nov-11 19:10:33.929 93525 /99527 LC200 PU-39 


2011-074 11-Dez-11 11:16:59.998 93523 / 99525 LC200 PU-39 


2012-007 14-Fev-12 19:36:36,986 93524 / 99526 LC200 PU-39 
2012-011 25-Mar-12 12:10:32,079 93528 / 99537 LC200 PU-39 


2012-015 23-Abr-12 22:18:13,XX 93527 /99529 LC200 PU-39 


Esta tabela indica os últimos dez lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M referindo-se as 
várias fases de desenvolvimento. Todos os lançamentos são levados a cabo a partir do Cosmódromo de Baikonur, Cazaquistão. 
Tabela: Rui C. Barbosa 





YahSat-1B 


O satélite YahSat-1B é o segundo satélite construído para a AÍ Yah Satellite Communications Co. (Yahsat), do Abu Dhabi, por uma 
equipa industrial constituída pela EADS Astrium e pela Thales Alenia Space (TAS) que são ambas responsáveis por um contrato que 
inclui dois satélites e os respectivos segmentos de solo associados. O primeiro satélite, o YahSat-1A (37392 2011-0164), foi lançado 
com sucesso pelo foguetão Ariane-SECA (VA201/L558) no dia 22 de Abril de 2011 (juntamente com o satélite Intelsat New Dawn 
(37393 2011-016B) às 2137UTC desde o Complexo de Lançamento ELA3 do CSG Kourou, Guiana Francesa). O satélite YahSat-1B 
estará operacional na órbita geossincrona a 47,5º longitude Este ou a 50,5º longitude Este. 


Tendo por base a plataforma Eurostar E3000 da Astrium, o YahSat-IB tem uma massa de 6.050 kg no lançamento e será capaz de 
gerar 14 kW de potência no final da sua vida útil de 15 anos. O satélite está equipado com uma carga comercial múltipla em banda 
Ka (46 repetidores) para fornecer serviços de banda larga ao Médio Oriente e países africanos, além de uma carga de banda Ka 
governamental. 


A estrutura do satélite é composta por duas unidades — um módulo comercial e um módulo de serviço. O módulo Eurostar E3000 
genérico possui quatro tanques idênticos (dois de MMH e dois de NTO) para alimentar o motor de apogeu, além de módulos que 
albergam os propulsores principais e redundantes, tanques de hélio e de xénon, um sistema de controlo térmico, um subsistema de 
telemetria e comando, e outros elementos. A electricidade que é consumida pelo satélite é fornecida por duas asas solares com seis 
painéis que se encontram armazenadas durante o lançamento nas paredes exteriores do satélite e que são totalmente abertas após se 
proceder à estabilização nos três eixos espaciais do satélite na órbita estacionária (o painel mais afastado de casa asa é aberto logo 
após a separação do satélite do estágio Briz-M). Na órbita de transferência inicial e nas fases de eclipse, a energia é fornecida por 
uma baterias de 10es de lítio. 


Para o satélite Yahsat-IB a Astrium forneceu a plataforma, além de montar e testar o satélite. A TAS forneceu a carga de 
comunicações e esteve encarregue de determinar o lançador. O lançamento e as fases orbitais Iniciais foram monitorizadas a partir 
do Centro de Controlo da Astrium, Toulouse, enquanto que a fase de testes orbitais foi levada a cabo pelo Centro de Controlo da 
YahSat no Abu Dhabi, apoiado pela Astrium em Toulouse. 
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Lançamento do Yahsat-IB 


O foguetão lançador 8K82KM Proton-M (93527) chegou ao cosmódromo de Baikonur a 5 de Janeiro de 2012 com o satélite a deixar 
as instalações das EADS Astrium, em Toulouse, no dia 21 de Março chegando a Baikonur no dia seguinte. O estágio Briz-M 
chegada ao local de lançamento a 23 de Março a bordo de um avião de transporte Antonov An-124-100 'Ruslan'. 


Os preparativos para o lançamento decorreriam sem problema com o satélite a ser acoplado com o estágio Briz-M a 11 de Abril e 
com o foguetão lançador já completo a ser transportado para a estação de abastecimento a 18 de Abril. A Comissão Estatal daria luz 
verde para o transporte para a plataforma de lançamento a 19 de Abril e este teria lugar no dia seguinte com o foguetão a ser 
transportado às primeiras horas para a Plataforma de Lançamento PU-39 do Complexo de Lançamento LC200. 


| | “4 





Após chegar à plataforma de lançamento, o lançador é inspeccionado visualmente antes de se proceder à remoção das coberturas de 
rádio frequências. Procede-se de seguida é erecção do lançador e após este estar na posição vertical a carenagem é ligada ao sistema 
de controlo do modo térmico líquido. O sistema de fornecimento de energia aos satélites é activado e são executados testes de rádio 
frequência. Todos os sistemas do lançador são inspeccionados e nesta fase a torre móvel de serviço é deslocada para a plataforma de 
lançamento, servindo de apoio técnico ao veículo. Os ductos de ar condicionado são ligados e procede-se à activação do modo do 
sistema de controlo térmico. Nesta altura é desactivado o sistema de controlo do modo térmico líquido. As coberturas térmicas são 
agora removidas e procede-se à verificação da tensão da banda de fixação. São verificadas as ligações de rádio e procede-se à carga 
das baterias da carga. 


No segundo e terceiro dia de preparativos para o lançamento são realizadas operações com a carga a bordo do lançador, procedendo- 
se à carga das baterias e a verificações das ligações de rádio. A torre móvel de serviço é evacuada no terceiro dia e procede-se a uma 
simulação da contagem decrescente. No dia anterior ao lançamento são removidos os dispositivos de protecção da carenagem e 
procede-se ao registo fotográfico das operações de encerramento dos diversos elementos do lançador. Procede-se também à 
instalação das câmaras de vídeo na plataforma de lançamento, à carga das baterias e a verificações das ligações de rádio. 


A cerca de T-11h 30m tem lugar a activação do equipamento de teste e de suporte de solo relacionado com o sistema de orientação, 
navegação e controlo do estágio superior Briz-M. A decisão de prosseguir com o lançamento é tomada cerca de oito horas antes da 
hora prevista para a ignição e é tomada pelo Comissão Intergovernamental. Nesta altura, a plataforma de lançamento é evacuada de 
todo o pessoal que não é essencial para as operações. A T-lh 10m dá-se a activação do equipamento de teste e de suporte de solo 
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relacionado com o sistema de orientação, navegação e controlo do foguetão Proton-M e o início do abastecimento dos três estágios 
inferiores ocorre a T-6h. A T-5h, começam as actividades da contagem decrescente. A plataforma de lançamento é reaberta a T-2h 
30m para as operações finais de encerramento do lançador. Pelas T-2h todo o pessoal técnico deve encontrar-se nas suas posições 
finais para o lançamento. 





A torre móvel de serviço começa a ser 
deslocada para a sua posição de 
lançamento a T-lh. As actividades finais 
da contagem decrescente têm início a T- 
45m. O sinal do sistema de propulsão é 
gerado pelo equipamento de teste e de 
suporte de solo do sistema de orientação, 
navegação e controlo do lançador. As 
unidades do sistema remoto da contagem 
decrescente são sincronizadas com o 
relógio principal da contagem 
decrescente. O sistema de abortagem é 
armado a T-35m (uma luz verde no 
painel de controlo indica que o sistema de 
finalização de voo está pronto). Duas 
unidades redundantes na unidade de 
abortagem de lançamento são 
sincronizadas com o relógio da contagem 
decrescente (nesta altura o interruptor da 
unidade de abortagem está activo). 


A T-10m o cliente indica de forma verbal 
a prontidão para o lançamento. Esta 
indicação é transmitida através da rede da 
contagem decrescente que interliga os 
vários intervenientes na actividade. O 
sinal de comando de T-300s é enviado 
pelo equipamento de teste e de suporte de 
solo do sistema de orientação, navegação 
e controlo do lançador para o 
equipamento semelhante no estágio Briz- 
M para sincronizar a hora de lançamento. 
Entretanto o Briz-M anicia a sua 
transferência para o fornecimento interno 
de energia. A T-2m o equipamento de 
teste e de suporte de solo do sistema de 
orientação, navegação e controlo do 
lançador começa a transferência para o 
fornecimento interno de energia (para os 
três estágios inferiores), enquanto que o 
estágio Briz-M finaliza este procedimento 
iniciado anteriormente. Um sinal é 
enviado pelo Briz-M para o lançador 
indicando a sua prontidão para o 
lançamento. 


A activação da giro-plataforma teve lugar a T-5s e as verificações finais são feitas a T-3,1s pelo equipamento de teste e de suporte de 
solo do sistema de orientação, navegação e controlo do lançador (verificando a prontidão do lançador, do estágio superior e da sua 
carga). Se todos os componentes do sistema estiverem prontos, é enviado um sinal para se iniciar a sequência de ignição do primeiro 
estágio. Os seis motores RD-276 do primeiro estágio do Proton-M entravam em ignição a T-1,756s até atingirem 50% da força 
nominal. A força aumenta até 100% a T-Os (2218:12,966UTC”?) e a confirmação para o lançamento surge de imediato (de facto, a 
ignição ocorreu 0,006s mais tarde do que o previsto). A sequência de ignição verifica se todos os motores estão a funcionar de forma 
nominal antes de se permitir o lançamento. O foguetão ascende verticalmente durante cerca de 10 segundos. O controlo de arfagem, 
da ignição e fim de queima dos motores, o tempo de separação da ogiva de protecção e o controlo de atitude, são todos calculados 
para que os estágios extintos caiam nas zonas pré-determinadas. 


2 Estes dados bem como das tabelas seguintes são fornecidos pela GKNPTs Khrunichev. 
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A ignição do segundo estágio ocorreu a T+Im 55,193s e a separação entre o primeiro e o segundo estágio ocorreu a T+2m 00,829s. 
A ignição dos motores vernier do terceiro estágio ocorreu a T+5m 24,679s com os quatro motores RD-0210 do segundo estágio a 
terminarem as suas queimas a T+5m 27,399s. A separação entre o segundo e o terceiro estágio ocorre a T+5m 28,120s e a ignição do 
motor RD-0212 do terceiro estágio ocorre a T+5m 30,544s. 


A T+5m 45,880s inicia-se o processo de separação da carenagem de protecção do satélite. Grampos longitudinais e juntas de fixação 
transversais são abertas com as duas metades da ogiva de protecção a serem afastadas por meio de molas. As duas metades da ogiva 
acabaram por cair na zona de impacto do segundo estágio. O sinal de indicação da separação das duas metades da carenagem surgiu 
a T+5m 45,978s. 


O lançador continua a voar propulsionado pelo terceiro estágio até se iniciar o processo de separação entre este e o estágio Briz-M. 
A separação da Unidade Orbital (estágio Briz-M juntamente com o satélite SES-4) ocorre às 2227:55,300UTC. O processo de 
separação entre o terceiro estágio e o estágio Briz-M é iniciado com o final da queima dos motores vernier, seguido da quebra das 
ligações mecânicas entre os dois estágios e da ignição dos retro-foguetões de combustível sólido para afastar o terceiro estágio do 
Briz-M. Imediatamente após a separação entre o terceiro estágio e o estágio Briz-M, são accionados os motores de estabilização do 
estágio superior para eliminar a velocidade angular resultante da separação e proporcionar ao Briz-M a orientação e estabilidade ao 
longo da trajectória suborbital onde se encontra antes da sua primeira ignição. Esta teve lugar entre as 2229:29,625UTC e as 
2233:53,080UTC. 


A segunda queima do Briz-M é executava no primeiro nodo de ascensão da órbita de suporte e após esta queima a Unidade de 
Ascensão atinge uma órbita intermédia. A segunda queima do Briz-M teve lugar entre as 2325:43,056UTC e as 2343:18,548UTC. A 
terceira e quarta queima 1rão ter lugar após a Unidade de Ascensão executar uma órbita em torno do planeta e têm lugar no perigeu, 
formando uma órbita de transferência com um apogeu próximo do que será conseguido na órbita final. A terceira ignição ocorre 
entre as 0146:22,358UTC e as 0157:36,068UTC do dia 24 de Abril e a quarta ignição tem lugar entre as 0159:53,169UTC e as 
0205:59,122UTC. Entretanto o tanque auxiliar de propolente havia-se separado às 0158:26,236UTC. 


Antes da separação do YahSat-IB o Briz-M leva ainda a cabo uma quinta queima que decorre entre as 0711:33,146UTC e as 
0717:36,543UTC. Segundo a Khrunichev a separação do YahSat-1B teve lugar às 0730:13,423UTC. Após a separação do SES-4 
procedeu-se à medição dos seus parâmetros orbitais e o estágio Briz-M é colocado numa órbita mais afastada dos satélites, levando a 
cabo mais duas manobras orbitais procedendo à ignição do seu motor para afastar a sua órbita. A pressão dos tanques de propolentes 
do Briz-M é reduzida para evitar qualquer tipo de fuga de propolente que possa levar à destruição do veículo e á consequente criação 
de detritos orbitais. 


O Yahsat-1B ficou colocado numa órbita de transferência para a órbita geossincrona com um apogeu a 35.755,54 km de altitude, 
perigeu a 3889,76 km de altitude, inclinação orbital de 23º 44º 38” e período orbital de 703,45 minutos. 
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RISAT-1 o espião da Índia? 


A India afirmou mais uma vez a sua confiança no foguetão PSLV ao colocar em órbita um importante satélite de observação por 
radar que será utilizado em aplicações civis e militares. Funcionando 24 horas por dia e em quaisquer condições atmosféricas, o 
RISAT-1 será um elemento valioso para a segurança nacional daquele país asiático. 


O RISAT-I 


O satélite Radar Imaging Satelhte-1 “RISAT-1º 
(NHc-1) é um novo satélite de detecção 


remota de microondas que transporta um radar 
SAR (Synthetic Aperture Radar) operando em 
banda C (5,35 GHz) operando em multi-modo 
e que permite a observação da superficie 
terrestre durante tanto de dia como de noite e 
sobre quaisquer condições atmosféricas. O 
satélite tinha uma massa de 1.858 kg no 
lançamento e a sua atitude bem como o seu 
controlo é levado a cabo por giroscópios, 
torques magnéticos e motores de hidrazina, 
sendo estabilizado nos seus três eixos 
espaciais. A energia é fornecida por dois 

painéis solares gerando 2.200 W e por uma 
SAR Antenna bateria de Ni-H2 de 70 AH. O seu tempo de 
vida útil será de cerca de 5 anos. 





Star Sensor 






O porquê do RISAT-1? 


Os satélites IRS foram até agora desenhados para fornecer dados nas regiões visível e infravermelha próxima do espectro 
electromagnético. A recolha de dados nestas bandas por parte de sensores electro-ópticos tem uma limitação na presença de nuvens e 
nevoeiro, dados que a radiação electromagnética nestes comprimentos de onde não consegue penetrar nas nuvens ou no nevoeiro. 
Sendo a índia um país tropical, tem uma presença quase constante de 
nuvens durante a denominada época kharif, isto é entre Julho e Outubro, 
que constitui o principal período das monções no pais, limitando assim 
seriamente a recolha de dados no visível e no infravermelho próximo por 
parte dos satélites para qualquer aplicação com significado. Esta estação do 
ano é muito importante do ponto de vista da produção da agricultura e o 
nesta altura o país está também sujeito a desastres naturais tais como 
inundações, ciclones e tempestades. Além do mais, os dados no visível e no 
infravermelho próximo só podem ser obtidos durante a parte diurna da 
órbita, pois dependem da radiação solar reflectida para a recolha desses 
dados. É aqui onde se torna essencial a recolha de dados de detecção remota 
em microondas. Os dados de microondas tais como os dados SAR, têm a 
capacidade inata de proporcionar informação tanto de dia como de noite e 
em todas as condições atmosféricas pois opera em bandas de microondas 
para as quais a atmosfera é transparente. Tendo conhecimento da 
sensibilidade do solo (humidade ou rugosidade) em relação à reflectividade 
dos sinais de radar, a utilização do SAR tornou-se uma importante 
componente em muitas aplicações, tanto num modo individual ou num 
modo complementar / suplementar aos sensores electro-ópticos, e tem sido 
extensivamente utilizado em diversas áreas tais como agricultura, 
oceanografia, florestação, geologia e hidrologia. d 





O RISAT-1 é uma nova classe de satélites de detecção remota distinto da classe de satélites IRS, sendo desenvolvido pelo ISRO 
como a sua primeira missão que utiliza um sistema de sensor de radar activo. A missão deste satélite é a de aumentar o programa 
operacional de detecção remota na Índia, dando ênfase às aplicações de apoio à agricultura e à prevenção de desastres. O RISAT-1 
irá operar numa órbita circular de altitude média de 536 km com uma inclinação de 97,552º e período orbital de 95,49 minutos, 
executando 14 órbitas por dia. Nesta órbita o satélite terá um ciclo repetitivo de 25 dias. 


Os principais objectivos da missão do RISAT-1 são o desenho, desenvolvimento, lançamento e operação de um satélite SAR 
operando em multi-polarização, modos de multi-imagem e com um tempo de vida útil de pelo menos 5 anos; o estabelecimento de 
um segmento de solo para receber, processar e fornecer produtos e serviços de dados SAR de um modo operacional para uma 
comunidade de utilizadores; permitir a integração com as aplicações já existentes e auxiliar no desenvolvimento de novas aplicações. 
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Características do RISAT-1 


A estrutura principal do RISAT-1 é configurada a 
partir da herança de anteriores missões IRS bem como 
utilizando desenhos específicos a esta missão. A 
forma de prisma do satélite permite o armazenamento 
da antena activa em três dobras em torno dessa 
estrutura. A estrutura em prisma é construída em 
torno de um cilindro central. A maior parte dos 
subsistemas do satélite e a carga completa são 
integradas na estrutura em forma de prisma e no 
cilindro central. O painel solar e o resto dos 
subsistemas do satélite são montados na porção 
cubóide do satélite. Dois painéis solares com células 
solares de multi-junção e de alta eficiência carregam 
uma bateria de Ni-H, com uma capacidade de 70 AH. 
O satélite está equipado com um sistema de gravação 
a bordo com uma capacidade de 240 Gbits de dados. 
O transmissor a bordo pode transmitir com uma 
capacidade máxima de 640 Mbits/s em banda X com duas polarizações (RHC e LHC) com a reutilização do transportador de banda 
X. Na condição não operacional, a antena activa está voltada para o nadir. Antes das operações, o satélite é rodado +/- 34º para 
permitir a visualização de ambos os lados da sua rota. O satélite também tem a capacidade de controlar a sua rotação em torno do 
seu eixo vertical para minimizar os efeitos da rotação da Terra. 





O sistema de controlo orbital e de atitude adapta-se a vários modos de operação do SAR. Os requisitos de precisão para o SAR são 
de 0,05º, e para o caso da atitude é de 5x10” º/s para frequências entre O — 0,2 Hz e 1x10? º/s para frequências superiores ou iguais a 
2Hz; os requisitos de conhecimento de atitude após cada manobra é de 0,02º. 
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Polar Satellite Launch Vehicle 


O foguetão PSLV foi desenhado e desenvolvido pelo ISRO 
para colocar em órbita polar sincronizada com o Sol, satélites 
com um peso máximo de 1.000 kg da classe IRS. Segundo 
dados fornecidos pelo ISRO, desde o seu primeiro voo em 
Outubro de 1994 a capacidade do PSLV foi aumentada de 850 
kg para os actuais 1.400 kg para uma órbita sincronizada com 
o Sol a 820 km de altitude. O lançador demonstrou também 
uma capacidade múltipla no lançamento de diferentes 
satélites. 


O PSLV foi desenvolvido no Centro Espacial Vikram 
Sarabhai, Thiruvananthapuram. O sistema de inércia foi 
desenvolvido pela unidade IISU (ISRO Inertial Systems Unit), 
localizado também em Thiruvananthapuram. O Centro de 
Sistemas de Propulsão Liquida desenvolveu os estágios de 
propulsão líquida bem como os sistemas de controlo de 
reacção. O Centro Espacial Satish Dawan, SHAR, processa os 
motores de combustível sólido e leva a cabo as operações do 
lançamento. 


A melhoria das capacidades do PSLV foi conseguida através 
de vários meios: aumento da capacidade de carga de 
propolente no primeiro, segundo e quarto; melhoria na 
performance do motor do terceiro estágio ao se optimizar o 
motor e a carga de combustível; e introdução de um adaptador 
de carga de material compósito carbónico. A sequência de 
ignição dos propulsores laterais foi também alterada. 
Anteriormente dois dos propulsores entravam em ignição na 
plataforma de lançamento e os restantes quatro entravam em 
ignição com o veículo à em voo. Esta sequência foi alterada, 
entrando em ignição no solo quatro propulsores e os restantes 
dois entram em ignição com o veículo já em voo. 





O PSLV tem uma altura de 44,4 metros, um diâmetro base de 
2,8 metros e um peso de 294.000 kg. O PSLV é um lançador a quatro estágios, sendo o segundo e o quarto estágios a combustível 
líquido e os restantes a combustível sólido. O PSLV é capaz de colocar 3.700 kg numa órbita terrestre baixa a 200 km de altitude 
com uma inclinação de 49,5º em relação ao equador terrestre ou então 800 kg numa órbita de transferência para a órbita 
geossincrona. 


O primeiro estágio PS-1 é um dos maiores estágios a combustível sólido actualmente existente, transportando 138.000 kg de HTPB 
(Hydroxyl Terminated Poly Butadiene). Tem um peso bruto de 210.000 kg (138.000 kg referentes ao corpo central juntamente com 
72.000 kg referentes a seis propulsores laterais PSOM-XL com uma massa de 12.000 kg cada um) e desenvolve uma força de 
495.590 kgf no lançamento, tendo um Tes de 269 s (Ies-nm de 237 s) e um Tg de 98 s (os propulsores laterais de combustível sólido 
tem um Tq de 49 s). O seu comprimento total é de 20,3 metros e o seu diâmetro é de 2,8 metros, com os propulsores laterais a terem 
um diâmetro de 1,0 metros e um comprimento de 12,4 metros. Em torno do primeiro estágio estão colocados seis propulsores de 
combustível sólido. Destes seis propulsores, quatro entram em ignição no momento T=0, aumentando a força inicial do primeiro 
estágio. 


O segundo estágio PS-2 emprega o motor Vikas, desenvolvido pela Índia, e transporta 40.000 kg de UDMH e N,0,. Tem um 
comprimento de 11,9 metros, um diâmetro de 2,8 metros e é capaz de desenvolver 73.931 kgf no lançamento, tendo um Tes de 293 s 
e um Tg de 147 s. Este segundo estágio tem um peso bruto de 45.800 kg e um peso de 5.300 kg sem combustível. 


O terceiro estágio PS-3 utiliza combustível sólido. Tem um comprimento de 3,6 metros e um diâmetro de 2,0 metros, sendo capaz de 
desenvolver 33.519 kgf no lançamento, tendo um Tes de 294 s e um Tq de 109 s. Tem um peso bruto de 8.400 kg, pesando 1.100 kg 
sem combustível. O compartimento do motor é fabricado à base de fibra de poliaramida. 


O quarto estágio PS-4 utiliza dois motores de combustível líquido que consomem MMH (Mono Metil Hidrazina) e MON (Mixed 
Oxides of Nitrogen). Tem um comprimento de 2,9 metros e um diâmetro de 2,8 metros, atingindo uma envergadura de 2,0 metros e 
sendo capaz de desenvolver 1.428 kgf no lançamento (les de 308 s; Tg de 515 s). Tem um peso bruto de 2.920 kg, pesando 920 kg 
sem combustível. 


A carenagem de protecção dos satélites tem um diâmetro base de 3,2 metros. 
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falhando a colocação em órbita do satélite IRS-1E. A primeira missão com sucesso teve lugar a 15 de Outubro de 1994 (O0SOSUTC) 
quando o foguetão PSLV-D2 colocou em órbita o satélite IRS-P2 (23323 1994-0684). 
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O PSLV utiliza um grande número de sistemas auxiliares para a 
separação dos estágios, separação da ogiva de protecção, etc. Estes 
sistemas estão divididos pelos diferentes estágios: 


1º Estágio: sistema SITVC (Secondary Injection Thrust 
Vector Control) para controlo de translação, e motores de 
reacção para controlo da rotação; 


2º Estágio: movimentação do motor para controlo de 
translação e motor de controlo da rotação; 


3º Estágio: escape (tubeira) flexível para controlo de 
translação e sistema de controlo de reacção PS-4 para 
controlo da rotação; 


4º Estágio: movimentação do motor para controlo de 
translação e sistema de controlo de reacção reactivável para 
controlo de atitude. 


O sistema de navegação inercial localizado no compartimento de 
equipamento no topo do quarto estágio guia o lançador desde o seu 
lançamento até à injecção do satélite em órbita. O veículo possui 
instrumentação para monitorizar a sua performance durante o voo. O 
sistema de detecção fornece informação em tempo real sobre o 
desempenho do veículo permitindo uma segurança do voo e permite 
a determinação da órbita preliminar na qual o satélite é colocado. 


SA 
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A versão PSLV-CA (CA — Core Alone) foi desenvolvida a partir da versão standard do lançador PSLV-C e é seleccionada tendo em 
conta o peso das cargas a ser colocadas em órbita. Esta versão tem uma massa de 230.000 kg no lançamento. 


A tabela seguinte mostra os últimos dez lançamentos levados a cabo pelo foguetão PSLV em todas as suas versões. 


Lancamento Veículo Modelo Data de Hora Plataforma Satélites 
lançador  PSLV Lançamento Lançamento 
2008-002 C10 CA 21-Jan-08 03:45:00 FLP Polaris 'TecSAR! (32476 2008-0024) 
CartoSat-2A (32783 2008-0214) 
IMS-1 (32786 2008-021D) 
CanX-2 (32790 2008-021H) 
Cute-1.7+A PD-2 (32785 2008-021C) 
DELFI-C3 (32789 2008-0216) 
AAUSat-2 (32788 2008-021F) 
COMPASS-1 (32787 2008-021E) 
Seeds-2 (32791 2008-021J) 
NSL-5 'CanX-6' (32784 2008-021B) 
Rubin-8-AIM (32792 2008-021K) 
2008-052 22-Out-08 00:52:11 Chandrayaan-1 (33405 2008-0524); IMP 
ea RISAT-2 (34807 2009-0194) 
2009-019 20-Abr-09 01:15:00 ANUSAT (34808 2009-019B) 
Oceansat-2 (35931 2009-0514) 
BeeSat (35932 2009-051B) 
UWE-2 (35933 2009-051€) 
ITU-pSAT 1 (35964 2009-051D) 
SwissCube-1 (35935 2009-051E) 
Rubin-9.1 / Rubin-9.2 (35936 2009-051F) 
CartoSat-2B (36795 2010-0354) 
STUDSAT (36796 2010-035B) 
2010-035 12-Jul-10 03:53:00 AISSat-1 (36797 2010-035€) 
AlISat-2A (36798 2010-035D) 
TISat-1 (36799 2010-035E) 
ResourceSat-2 (37387 2011-0154) 
2011-015 C16 20-Abr-11 04:42:00 YouthSat/IMS-1A (37388 2011-015B) 
X-Sat (37389 2011-051€) 
2011-034 C17 15-Jul-11 11:18:00 GSAT-12 (37746 2011-0344) 
Megha-Tropiques (37838 2011-0344) 
Jugnu (37839 2012-034B) 
VesselSat-1 (37840 2011-034C) 
SRMSat (37841 2011-034D) 
2012-017 C19 29-Abr-12 00:17:00 RISAT- (XXXXX 2012-0174) 


2008-021 28-Abr-08 03:53:51 


2009-051 23-Set-09 06:21:00 


2011-058 C18 12-Out-11 05:31:00 


Esta tabela indica os últimos dez lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão PSLV nas suas diferentes versões. Todos os 
lançamentos são levados a cabo a partir do Centro Espacial Satish Dawan SHAR na Ilha de Sriharikota. Tabela: Rui C. Barbosa 





Lançamento do RISAT-I 


A agência espacial indiana não divulgou as diferentes fases previstas para o lançamento do foguetão PSLV-C19, mas a missão terá 
sido muito semelhante a outras realizadas anteriormente. Após abandonar a plataforma de lançamento, o primeiro estágio foi 
acelerando auxiliado pela ignição dos propulsores laterais de combustível sólido que foram activados 0,46 segundos após o primeiro 
estágio. A ignição destes propulsores termina a T+70s, mas a T+25s já se havia dado a ignição dos restantes propulsores sólidos. A 
separação dos propulsores laterais de combustível sólido que iniciaram a ignição no solo ocorria a T+92s. A chamada fase de 
transição PSI — PS2 ocorre com o final da queima do primeiro estágio (T+112,5s) e a ignição do segundo estágio (T+112,75s), 
seguindo-se a fase de ignição do segundo estágio na qual também ocorre a separação da carenagem de protecção a T+201,6s. 


A fase de transição PS2 — PS3 ocorre a T+263,5s com o final da queima do segundo estágio e a ignição do terceiro estágio a 
T+264,5s. A separação do terceiro estágio ocorre a T+520,4s e o lançador entra numa fase de voo balístico até T+665,0s, altura em 
que se dá a ignição do quarto estágio. O final da ignição do terceiro estágio terá ocorrido certa de T+1178s com a separação do 
RISAT-1 a ter lugar pouco depois. O satélite foi colocado inicialmente numa órbita com um apogeu a 480 km de altitude e perigeu a 
470 km de altitude, atingindo a sua órbita operacional sincronizada com o Sol (a 536 km de altitude) a 28 de Abril.. 
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Novos satélites de navegação da China 


Um novo impulso foi dado pela China ao seu sistema de navegação por satélite ao realizar o primeiro lançamento duplo de satélites 
Compass num só foguetão a 29 de Abril de 2012. Este ano a China espera colocar em órbita quatro satélites Compass-M (ou 
Compass-MEO), servindo este lançamento para orbitar os satélites Compass-M3 e Compass-M4, enquanto que os satélites 
Compass-M2 e Compass-MS5 serão colocados em órbita em Junho. 


Beidou-2 / Compass 


O sistema Beidou-2 / Compass é o componente em órbita de um sistema de navegação e de posicionamento global independente por 
parte da China. Originalmente, o sistema seria desenvolvido ao se lançar uma constelação de satélites em vários estágios entre 2000 
e 2010, desenvolvendo-se no mesmo período os sistemas de aplicações necessários. Este desenvolvimento resultaria numa indústria 
chinesa de navegação e posicionamento global. 


O desenvolvimento do sistema Beidou foi iniciado em 1983 com uma proposta por parte de Chen Fangyun para desenvolver um 
sistema regional de navegação utilizando dois satélites geostacionários, o Twinsat. Este conceito foi testado em 1989 utilizando dois 
satélites de comunicações DFH-2/24A. Este teste mostrou que a precisão do sistema Twinsat seria comparável ao sistema GPS norte- 
americano. Em 1993, o programa Beidou foi oficialmente iniciado. Os satélites Beidou utilizam o modelo DFH-3 e têm uma 
performance básica similar. Em 2000 dava-se o lançamento dos satélites experimentais da série e a constelação final iria consistir em 
quatro satélites em órbitas geossíncronas, sendo dois operacionais e dois suplentes. 


O sistema de dois satélites era baseado numa determinação interactiva da altitude do utilizador. Cada um dos satélites emitia sinais 
de forma contínua para todas as zonas da Terra que lhe eram visíveis. A estação do utilizador faria a recepção dos sinais e 
transmitia-os de volta para o satélite. Por seu lado, o satélite enviava o sinal recebido para o centro de controlo do sistema. Os 
computadores no centro de controlo do sistema determinavam então a distância entre o utilizador e o satélite a partir do tempo que o 
sinal fora originalmente emitido, referenciado com o tempo de emissão, e a altura em que o sinal do utilizador havia chegado ao 
centro de controlo. 


O centro de controlo combinava a estimativa inicial da altitude do utilizador (e por consequência a distância ao centro da Terra), a 
partir da última referência de altitude do utilizador ou utilizando uma estimativa arbitrária tal como o nível do mar, com as distâncias 
a partir destes dois satélites para obter três estimativas de distâncias para a posição do utilizador. Isto determinava a primeira 
estimativa da latitude e da longitude do utilizador. Um mapa da região do utilizador (possivelmente armazenado de forma digital) 
era então utilizado para se fazer uma estimativa melhorada da altitude do utilizador, que podia então ser associada ao cálculo da 
latitude e longitude para se fazer uma melhor estimativa desses valores. 


Satélite 'Desig. Int. NORAD ata Hora UTC Veículo Lançador 10çH] 
Lançamento Lançamento 


Beidou-lA 2000-0694 26599 30-Out-00 16:02:00 CZ-3A Chang Zheng-3A (CZ3A-5)  Xichang, LC2 


Beidou-IB 2000-0824 26643 20-Dez-00 16:20:00 CZ-3A Chang Zheng-3A (CZ34A-6)  Xichang, LC2 
Beidou-1C 2003-0214 27813 24-Mai-03 08:34:00 CZ-3A Chang Zheng-3A (Y7) Xichang, LC2 
Beidou-ID 2007-0034 30323 02-Fev-07 16:28:00 CZ-3A Chang Zheng-3A (Y12?) Xichang, LC2 





Apesar do sistema ser capaz de conseguir precisões semelhantes à do sistema GPS (exceptuando em terrenos muito inclinados), 
tinha sérios problemas operacionais. O utilizador tinha de emitir um sinal de forma a obter uma localização e por seu lado, o centro 
de controlo fornecia um único alvo que poderia desactivar o sistema. Porém, era uma forma de obter, com somente dois satélites, um 
sistema militar de navegação próprio, independente e de grande precisão que poderia funcionar num período de guerra. Por 
comparação, os sistemas Navstar, GLONASS ou Galileo, requerem o lançamento de dezenas de satélites. 


O Departamento de Defesa dos Estados Unidos estimou que o sistema Beidou tinha uma precisão de 20 metros em território chinês e 
nas áreas em redor. Foi também referido que o sistema Beidou possuía uma capacidade de comunicações activa, permitindo aos 
líderes nacionais o envio em segurança de ordens e receber confirmações e relatórios. 


Em Órbita — Vol.12 — N.º 124 / Maio de 2012 60 


Em Órbita 


Porém, uma companhia privada, a BDStar Navigation, foi fundada para desenvolver o segmento de solo do sistema Beidou e para 
comercializar os receptores para os operadores comerciais. A companhia surgiu como um consórcio com a Canada Novatel em 
Outubro de 2000 para desenvolver e comercializar os receptores GPS. Um ano mais tarde foi finalizado um projecto para o Sistema 
de Serviço de Informações Beidou-l, que proporcionava a base 
para aplicações abertas do sistema de navegação Beidou. Um 
comité industrial conjunto aprovou o plano final em Janeiro de 
2003. 


O financiamento por parte do Ministério da Ciência e Tecnologia 
da China levou ao início dos trabalhos no Serviço Integrado de 
Aplicações de Informação de Satélite Beidou como parte do Plano 
de Desenvolvimento Nacional Chinês 863. O sistema passou nos 
-( testes de aceitação em Dezembro de 2005, levando a potenciais 
aplicações dos receptores Beidou para os navios de pesca oceânica 
chmeses. Em Junho de 2006 foi iniciado o projecto de 
demonstração comercial para um Serviço de Informação de 
Transacções e de Produção Segura de Pesca Oceânica. 


No entanto, os projectos mais lucrativos da BDStar ainda 
utilizavam os sinais GPS da Navstar para aplicações tais como a 
gestão de portos de contentores. Dado as restrições operacionais do 
sistema Beidou geostacionário, foi sem surpresa que a China 
anunciou uma constelação suplementar colocada em órbitas médias 
em 2006. O sistema operacional Beidou-2 era então definido como 
uma constelação de 35 satélites dois quais cinco operavam em 
órbita geossíncrona e trinta em órbitas médias (a 21.000 km de altitude e período orbital de 12 horas). Os satélites nas órbitas médias 
utilizaram o mesmo princípio de navegação que os sistemas Navstar, GLONASS e Galileo, com relógios internos de alta precisão e 
um sistema orbital de informação a enviar a posição precisa do satélite para os receptores passivos dos utilizadores. A combinação 
de sinais de múltiplos satélites permite ao utilizador o cálculo da sua posição na Terra com alta precisão. 


COMPASS-M 





A designação COMPASS aplica-se aos satélites Beidou-2 sendo estes diferenciados entre os satélites em órbita geossincrona 
(COMPASS-G), em órbitas geossincronas inclinadas (COMPASS-IGSO) e em órbitas médias (COMPASS-M). 


Os satélites irão transmitir sinais nas frequências 1195,14 — 1219,14 MHz, 1256,52 — 1280,52 MHz, 1559,05 — 1563,15 MHz e 
1587,69 — 1591,79 MHz. É interessante referir que alguns dos sinais se sobrepõem aos sinais da rede Galileu e do código GPS. 
Segundo Dan Levin em "Chinese Square Off With Europe in Space" (The New York Times, 23 de Março de 2009), "segundo a 
política da ITU (International Telecommunications Union), o primeiro país a utilizar uma frequência específica tem prioridade 
sobre a mesma, e os fornecedores de serviços a transmitir na mesma frequência devem garantir que as suas transmissões não 
interferem com o sinal autorizado previamente." 

Satélite Desig. Int. NORAD Eca Ei Fa Veículo Lançador ac o 
Compass-M1 | 2007-0114 31115 13-Abr-07 20:11:00 CZ-3A Chang Zheng-3A (Y13) Xichang, LC2 
Compass-G2 2009-0184 34779 14-Abr-09 16:16:03 CZ-3€C Chang Zheng-3C (Y3) Xichang, LC2 
Compass-G1 2010-0014 36287 16-Jan-10 16:12:04 CZ-3€C Chang Zheng-3C (Y2) Xichang, LC2 
Compass-G3 2010-0244 36590 02-Jun-10 15:53:04 CZ-3€C Chang Zheng-3C (Y4) Xichang, LC2 

Compass-IGSO1 2010-0364 36828 31-Jul-10 21:30:04 CZ-3A Chang Zheng-3A (Y16) Xichang, LC3 


Compass-G4 2010-0574 37210 31-Out-10 16:26:04 CZ-3€C Chang Zheng-3C (Y5) Xichang, LC2 


Compass-IGSO2Z 2010-0684 37256 17-Dez-10 20:20:04 CZ-3A Chang Zheng-3A (Y18) Xichang, LC3 
Compass-IGSO3 2011-0134 37384 10-Abr-11 20:47:05 CZ-3A Chang Zheng-3A (Y19) Xichang, LC3 
Compass-IGSO4 2011-0384 37763 26-Jul-11 21:44:28 CZ-3A Chang Zheng-3A (Y17) Xichang, LC3 
Compass-IGSOS 2011-0734 37948 01-Dez-11 21:07:04 CZ-3A Chang Zhenh-3A (Y23) Xichang, LC3 

Compass-G5 2012-0084 38091 24-Fev-12 16:12:04 CZ-3€C Chang Zheng-3C (Y6) Xichang, LC2 


Compass-M3 2012-0184 38250 
Compass-M4 2012-018B 38251 


29-Abr-12 10:50:04 CZ-3B Chang Zheng-3B (Y14) Xichang, LC2 





O Sistema de Satélites de Navegação Compass (SSNC) é o sistema de navegação por satélite de segunda geração da China capaz de 
proporcionar um sinal contínuo de geoposicionamento tridimensional global, além de medição de velocidade. O sistema será 
inicialmente utilizado para fornecer serviços de posicionamento de alta precisão para os utilizadores na China e nas regiões vizinhas, 
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cobrindo uma área de cerca de 120 graus de latitude no Hemisfério Norte. O objectivo a longo termo é o de desenvolver uma rede 
de navegação por satélite similar ao GPS norte-americano e ao GLONASS russo. 


Dois níveis de serviço são fornecidos pelo sistema Beidou. O serviço público para utilização civil é grátis para os utilizadores 
chineses e tem uma precisão de 10 metros no posicionamento do utilizador, proporcionando sinais de sincronização de tempo com 
uma precisão de 50 ns e medição de velocidade com uma precisão de 0,2 m/s. O serviço militar é mais preciso, fornecendo 
informação de estado e uma capacidade de comunicação militar. 


Dependendo do tipo de órbita para a qual serão lançados, os satélites são baseados em diferentes modelos. Os satélites colocados em 
órbitas médias (Compass-M) são baseados no modelo DFH-3 e têm uma massa de 2.160 kg, sendo 1.100 kg a massa correspondente 
ao propolente e 249 kg a massa correspondente à carga do sistema de navegação. As suas dimensões são de 2,20mx1,72mx2,00m. 
Os satélites em órbitas geossíncronas inclinadas (Compass-IGSO) têm uma massa de 2.300 kg, sendo 247 kg correspondentes à 
carga de georreferenciação e sendo baseados no modelo DFH-3. Os satélites que são colocados em órbitas geossincronas (Compass- 
G) são baseados no modelo DFH-3A e têm uma massa de 3.050 kg, sendo 350 kg referentes à sua carga de georreferenciação (as 
suas dimensões são (2,20mx1,72mx2,40m.). Os satélites são estabilizados nos seus três eixos espaciais e o seu tempo de vida útil é 
de 8 anos. Os satélites Beidou são desenvolvidos pelo Instituto de Pesquisa de Tecnologia Espacial do Grupo de Ciência e 
Tecnologia Espacial da China. 


Em Janeiro de 2009 a China anunciava que o seu sistema 
independente de posicionamento e navegação deverá estar 
completo em 2015 com um total de trinta satélites, dez dos quais 
deveriam ser lançados entre 2009 e 2010. No entanto estes 
planos tiveram de ser alterados devido a problemas técnicos 
registados no satélite Compass-G2 bem como devido ao 
problemas com o foguetão lançador CZ-3B Chang Zheng-3B que 
a 31 de Agosto de 2009 registava um problema a quando do 
lançamento do satélite de comunicações indonésio Palapa-D. De 
salientar que existem inúmeros sistemas comuns entre o CZ-3B e 
o CZ-3C Chang Zheng-3C. 


O primeiro satélite do sistema foi lançado a 30 de Outubro de 
2000. O Beidou-1A foi colocado em órbita por um foguetão CZ- 
3A Chang Zheng-3A a partir do Complexo de Lançamento LC2 do Centro de Lançamento de Satélites Xichang. O satélite foi 
colocado numa órbita inicial de transferência para a órbita geossíncrona com um apogeu a 41.889 km, perigeu a 195 km e inclinação 
orbital de 25,0º, antes de ficar colocado na sua órbita definitiva a 6 de Novembro, ficando estacionado a 140º longitude Este. 





O Beidou-1B era lançado a 20 de Dezembro de 2000 por um foguetão CZ-3A Chang Zheng-3A a partir do Complexo de 
Lançamento LC2 do Centro de Lançamento de Satélites Xichang. O satélite foi colocado numa órbita inicial de transferência para a 
órbita geossíncrona com um apogeu a 41.870 km, perigeu a 190 km e inclinação orbital de 25,0º. O lançamento deste satélite 
completou o sistema protótipo de dois satélites que deveria fornecer a informação de posicionamento para os serviços de transporte 
de caminho-de-ferro, auto-estradas e de navegação marítima. O satélite foi posteriormente posicionado na órbita geossincrona a 80º 
longitude Este. 


O primeiro satélite suplente, o Beidou-1C, foi lançado a 24 de 
Maio de 2003 por um foguetão CZ-3A Chang Zheng-3A a partir 
do Complexo de Lançamento LC2 do Centro de Lançamento de 
Satélites Xichang. O Beidou-1C foi colocado na órbita 
geossíncrona a 110º longitude Este. A 2 de Fevereiro de 2007 
era lançado o Beidou-lD por um foguetão CZ-3A Chang 
Zheng-3A a partir do Complexo de Lançamento LC2 do Centro 
de Lançamento de Satélites Xichang. Este satélite não atingiu a 
órbita geossincrona até Abril do mesmo ano devido a problemas 
na abertura dos seus paiméis solares. Fontes militares norte- 
americanas referiram também a existência de uma nuvem de 
detritos na altura em que o satélite deveria operar o seu motor de 
impulso para o apogeu. 


Eventualmente o desenvolvimento do sistema de navegação da 
China terá passado no final por três fases, sendo a primeira um 
sistema regional experimental para servir o território chinês e 
que é representado pelos satélites Beidou-l (serviço por satélite de determinação por rádio), a segunda fase constituída por um 
sistema de serviço de navegação regional passivo que cobre a região da Ásia e Pacífico composto por 14 satélites e que estará 
operacional em 2012, e uma terceira fase constituída por um sistema de serviço de navegação global passivo com uma melhoria 
regional e que será constituído por 35 satélites em 2020. 
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O lançador CZ-3B Chang Zheng-3B 


O foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B representa uma evolução em relação ao lançador orbital CZ-3A Chang Zheng-3A, sendo um 
dos veículos mais potentes disponíveis pela China. E um lançador a três estágios auxiliados por quatro propulsores laterais de 
combustível hipergólico, possuindo uma grande capacidade de carga para a órbita de transferência para a órbita geossincrona 
utilizando para tal tanques de propolente mais largos e uma maior ogiva. 


A Academia Chinesa de Tecnologia de Veículos Lançadores (CALT) iniciou o desenho do CZ-3A Chang Zheng-3A em meados dos 
anos 80. O CZ-3A é um veículo lançador a três estágios com uma capacidade de 2.600 kg para a órbita de transferência para a órbita 
geossíncrona. O seu terceiro estágio utiliza propolentes criogénicos, isto é hidrogénio e oxigénio líquido. A capacidade do CZ-3B 
para a órbita de transferência para a órbita geossíncrona atinge os 5.100 kg ao utilizar quatro propulsores laterais e um segundo 
estágio mais alongado. O CZ-3B proporciona quatro tipos de carenagens de protecção e quatro tipos distintos de interfaces de carga 
que proporcionam assim aos utilizadores mais flexibilidade. As principais características do CZ-3B estão assinaladas na seguinte 
tabela. 


Propulsores Primeiro estágio Segundo estágio Terceiro estágio 


Estágio k 
laterais L-180 L-35 H-18 


Massa no lançamento (kg) 426.000 


Massa do Propolente (kg) 37.746 (x4) 171.775 49.605 18.193 
Massa do estágio (kg) 41.000 (x4) 179.000 55.000 21.000 


DaFY20-1 (Principal) 
DaFY5-1 (YF-20B) | DaFY6-2 (YF-20B) DaFY21-1 (Verner) 
(YF-22A/234) 


742 (Principal) 
Força (kN) 


11,8 x 4 (vernier) 
Impulso específico (s) 
Impulso específico nível do mar (s) 
Tempo de queima (s) 
Diâmetro (m) 
Comprimento (m) 
Comprimento carenagem (m) 
Diâmetro carenagem (m) 


Comprimento total (m) 





O sistema do CZ-3B é composto pela estrutura do foguetão lançador, sistema de propulsão, sistema de controlo, sistema de 
telemetria, sistema de rastreio e segurança, sistema de controlo de atitude e de gestão de propolente na fase orbital não propulsiva, 
sistema de utilização de propolente criogénico, sistema de separação e sistema auxiliar. 


A estrutura do foguetão actua de forma a suportar as várias cargas internas e externas no lançador durante o transporte, elevação 
(colocação na plataforma de lançamento) e voo. A estrutura do foguetão também combina todos os subsistemas em conjunto. A 
estrutura do foguetão é composta pelos propulsores, primeiro estágio, segundo estágio, terceiro estágio e carenagem de protecção. A 
figura na página seguinte mostra a configuração do foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B. 
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Ogiva 
Carga 
Adaptador de carga 
Secção de equipamento 
Tanque de hidrogénio liquido 
Tanque de oxigénio líquido 
Secção interestágio 
Motor do 3º estágio 
Tanque de oxidante 2º estágio 
Secção inter-tanque 
Tanque combustível 2º estágio 
Motor vernier 2º estágio 
Motor principal 2º estágio 
secção inter-estágio 
Tanque de oxidante 1º estágio 
Secção inter-tanque 
Tanque combustível 1º estágio 
Motor 1º estágio 
Ogiva do propulsor 
Tanque oxidante propulsor 


- Tanque combustível propulsor 


Estabilizador 
Motor propulsor 
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Cada propulsor lateral é composto pela zona frontal, tanque de oxidante, zona inter-tanque, tanque de combustível, secção posterior, 
secção de cauda, estabilizador, válvulas e condutas, etc. O primeiro estágio é composto pela secção inter-estágio, tanque de oxidante, 
inter-tanque, tanque de combustível, secção posterior, secção de cauda, válvulas e condutas, etc. O segundo estágio é composto pelo 
tanque de oxidante, inter-tanque, tanque de combustível, válvulas e condutas, etc. 


O terceiro estágio contém o adaptador de carga, secção de equipamento e tanque de propolente criogéênico. O adaptador de carga faz 
a ligação física entre a carga e o foguetão CZ-3B e reparte as cargas entre ambos. O anel da interface no topo do adaptador pode ser 
uma das interfaces standard internacionais 937B, 1194, 1194A ou 1666. A secção de equipamento para o método de introdução da 
carga na plataforma de lançamento (Encapsulation-on-pad) é uma placa circular fabricada numa estrutura metálica em favos de mel 
onde estão montados os sistemas aviônicos do lançador. Se a carenagem é montada no método BS3, a secção de equipamento será 
uma estrutura cilíndrica com uma altura de 0,9 metros apoiada no terceiro estágio (As duas figuras seguintes mostram os diferentes 
tipos de secção de equipamento). O tanque de propolente do terceiro estágio é termicamente isolado com um anteparo comum, tendo 


uma forma convexa superior no meio. O hidrogénio líquido é abastecido na parte superior do tanque e o oxigénio líquido é 
armazenado na parte inferior. 


A carenagem é composta por uma abóbada, secção bicónica, secção cilíndrica e secção cónica invertida. 
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O sistema de rastreio e de segurança mede os dados da trajectória e parâmetros de injecção orbital finais. O sistema também fornece 
informação para meios de segurança. A auto-destruição do foguetão lançador seria levada a cabo de forma remota caso ocorresse 
alguma anomalia em voo. O desenho da medição de trajectória e de segurança são integrados em conjunto. 


O sistema de controlo de atitude e de gestão de propolente na fase de voo não propulsionada leva a cabo o controlo de atitude e 
gestão de propolente em órbita e reorienta o lançador antes da separação da carga. Um motor alimentado por hidrazina em pressão 
trabalha de forma intermitente neste sistema que pode ser accionado repetidamente segundo os comandos recebidos. 


O sistema de utilização dos propolentes criogénicos mede em tempo real o nível de propolentes no interior dos tanques do terceiro 
estágio e ajusta o nível de consumo de oxigénio líquido para tornar os propolentes residuais numa proporção óptima. O ajustamento 
é utilizado para compensar o desvio da performance do motor, estrutura da massa, carga de propolente, etc., para o propósito de se 
obter uma maior capacidade de lançamento. O sistema contém um processador, sensores de nível de propolente e válvulas de 
ajustamento. 


Os seguintes esquemas representam a estrutura dos sistemas de propulsão do primeiro, segundo e terceiro estágios. 
UDIMA PJ std a 1 Thru Clhmntes 


y 25 | 22 


2 “hadizes Mam Valve 
à Electra Squib 
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0 Salwl Star Cartriudoo 
HO Lima Lrenérabir 
1 Oxidizer Subsvstem Caritatimo Ventun 
2 Pael Suúbsvslem Cava Ventor 
13 Fuel Mam Vulve 
lá Electro Saquih 
15 Subsystem Cut-Dif Vilve 
16 Filter 
7 Fuel Pump 
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[o Crxitizer Pump 
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Durante a fase de voo do CZ-3B Chang Zheng-3B existem cinco eventos de separação: a separação dos quatro propulsores laterais, a 
separação entre o segundo e o primeiro estágio, a separação entre o segundo e o terceiro estágio, a separação da carenagem e a 
separação entre a carga e o terceiro estágio. 


Separação dos propulsores — os propulsores laterais 
estão acoplados ao primeiro estágio por três 
piromecanismos localizados na secção frontal e por 
mecanismos de separação na secção posterior. Quatro 
pequenos foguetões geram forças de separação para o 
exterior após a abertura simultânea dos mecanismos de 
separação. 


Separação entre o primeiro e o segundo estágio — a 
separação entre o primeiro e o segundo estágio é uma 
separação a quente, isto é o segundo estágio entra em 
ignição em primeiro lugar e depois o primeiro estágio é 
separado com a força dos gases de exaustão após o 
accionamento de 14 parafusos explosivos. 


Separação entre o segundo e o terceiro estágio — a 
separação entre o segundo e o terceiro estágio é uma 
separação a frio. Os parafusos explosivos são accionados 
em primeiro lugar e depois pequenos retro-foguetões no 
segundo estágio são accionados para gerar a força de 
separação. 


Separação da carenagem — durante a separação da 
carenagem, os parafusos explosivos que ligam a 
carenagem e o terceiro estágio são accionados em 
primeiro lugar e depois todos os dispositivos pirotécnicos 
que ligam as duas metades da carenagem são accionados, 
com a carenagem a ser separada longitudinalmente. A 
carenagem volta-se para fora apoiada em dobradiças 
devido à força exercida por molas. 


Separação entre a carga e o terceiro estágio — a carga 
está fixa com o lançador ao longo de uma banda de 
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fixação. Após a separação, a carga é empurrada pela acção de molas. 
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O sistema de coordenadas do foguetão lançador (OX YZ) tem origem no centro de massa instantâneo do veículo, isto é no centro de 
massa integrado da combinação carga / veículo lançador, incluindo o adaptador, propolentes e carenagem, etc., caso seja aplicável. 
O eixo OX coincide com o eixo longitudinal do foguetão. O eixo OY é perpendicular ao eixo OX e estão no interior do plano de 
lançamento 180º para lá do azimute de lançamento. Os eixos OX, OY e OZ formam um sistema ortogonal que segue a regra da mão 
direita. 
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A atitude de voo do eixo do veículo lançador está 
definida na figura ao lado. O fabricante do 
satélite define o sistema de coordenadas do 
satélite. A relação ou orientação entre o veículo 
lançador e os sistemas do satélite serão 
determinados ao longo da coordenação técnica 
para projectos específicos. 


Missões que podem ser realizadas pelo CZ-3B 


O foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B é um 
veículo potente e versátil que é capaz de levar a 
cabo as seguintes missões: 


e  Transportar cargas para órbitas de 
transferência para a órbita geossincrona 
(GTO). Esta será a função primária do 
CZ-3B e o objectivo da sua concepção. 
Após a separação do CZ-3B, o satélite 
rá transferir-se da órbita GTO para a 
órbita geossíncrona GEO). Esta é a 
órbita operacional na qual o período 
orbital do satélite coincide com o 
período de rotação da Terra, 24 horas, e 
o plano orbital comncide com o plano do 
equador (ver figura em baixo); 


e  Injectar cargas numa órbita terrestre 
baixa (LEO) localizada abaixo de uma 
altitude média de 2.000 km; 


e Injectar cargas em órbitas sincronizadas com o Sol (SSO). O plano destas órbitas encontra-se ao longo da direcção de 
rotação do eixo de rotação da Terra ou aponta para a rotação da Terra em torno do Sol. A velocidade angular do satélite é 


igual à velocidade angular média da Terra em torno do Sol. 


e Lançar sondas espaciais para lá do campo gravitacional da Terra. 


DS us UE 
Mig 
Fm. 
ma E ua 
dé aÃ 
a q 
Super STO “a Super €Tis, 
hu=4"DE7 km “4 hr H 5 ur 4 
Laumchéng Phee 1 | 
! a 
JF F 
Injecthom Puimi A 1 
dl a 
qui” ad a 
ir a il 
=" = O 
Era 





Em Órbita — Vol.12 — N.º 124/ Maio de 2012 


68 


Em Órbita 


Performance do CZ-3B Chang Zheng-3B 


No total já foram levadas a cabo 16 lançamentos do CZ-3B, tendo uma taxa de sucesso de 93,75% (ou 87,50% se assumirmos que o 
lançamento do Palapa-D foi um lançamento mal sucedido). O primeiro lançamento do CZ-3B teve lugar a 14 de Fevereiro de 1996 
(1901UTC) quando o veículo Y1 tentou colocar em órbita o satélite Intelsat-708. Infelizmente o lançamento levado a cabo desde o 
Centro de Lançamento de Satélites de Xichang não foi bem sucedido devido a um problema no sistema de orientação do lançador 
que acabou por se despenhar 22 segundos após abandonar a plataforma de lançamento LC2, matando ou ferindo 59 pessoas. A 
seguinte tabela mostra os lançamentos levados a cabo pelo CZ-3B: 


Lançamento Veículo lançador Data de Lançamento Hora (UTC) Satélites 
Ea ZX-9 ZhongXing-9 'ChinaSat-9' 
2008-028 Y11 9-Jun-08 12:15:04,393 (33051 2008-0284) 

Simon Bolivar 'VENESAT-1' 
(33414 2008-0554) 
Palapa-D 
(35812 2009-0464) 

ZX-6A ZhongXing-6A *ChinaSat-6º' 
(37150 2010-0424) 

ZX-10 ZhongXing-10 *ChinaSat-10º 
(37677 2011-0264) 
PakSat-1R 
(37779 2011-0424) 

ZX-1A ZhongXing-1A *“ChinaSat-1A' 
(37804 2011-0474) 
Eutelsat-W3C 
(37836 2011-0574) 
Apstar-7 
(38107 2012-0144) 
Compass-M3 
(38250 2012-0184) 
Compass-M4 
(38251 2012-018B) 


2008-055 Y12* 29-Out-08 16:53:43,093 
2009-046 Y8 31-Ago-09 9:28:00 

2010-042 4-Set-10 16:14:04,227 
2011-026 20-Jun-l1 16:13:04,358 
2011-042 11-Ago-11 16:15:04,434 
2011-047 18-Set-11 16:33:03,621 
2011-057 7-Out-11 08:21:04,348 


2012-014 31-Mar-12 10:27:04,438 


2012-018 29-Abr-12 20:50:03,968 


Esta tabela mostra os últimos dez lançamentos orbitais levados a cabo pelo foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B. Os lançamentos 
executados pela versão CZ-3B/E estão assinalados por *. Todos os lançamentos são levados a cabo desde o Centro de 
Lançamentos de Satélites de X1chang. Tabela: Rui C. Barbosa. 





Mais recentemente uma versão melhorada do CZ-3B tem estado em desenvolvimento para aumentar a sua capacidade de carga GTO 
para os 5.500 kg. O CZ-3B/E tem basicamente a mesma configuração do CZ-3B exceptuando um estágio central mais alargado. O 
primeiro voo do CZ-3B/E teve lugar a 13 de Maio de 2007. 


Descrição da missão do CZ-3B” 


O CZ-3B é principalmente utilizado para missões para a órbita GTO, sendo a GTO standard recomendada ao utilizador do veículo. 
O €Z-3B coloca a carga numa GTO standard com os seguintes parâmetros a partir de Xichang: altitude do perigeu — 200 km; 
altitude do apogeu — 35.954 km, inclinação 28,5º; argumento do perigeu — 178º (estes parâmetros representam a órbita instantânea a 
quando da separação do satélite do terceiro estágio; A altitude do perigeu é equivalente a uma altitude real de 35.786 km na 
passagem do primeiro perigeu devido a perturbações causadas pela forma oblatada da Terra). Os quadros seguintes mostram a 
sequência de voo típica do CZ-3B Chang Zheng-3B. 


2 A discussão da performance do foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B é baseada na assumpção de que o veículo é lançado desde o 
Centro de Lançamento de Satélites de Xichang tendo em conta as limitações relevantes no que diz respeito à segurança e 
requerimentos de rastreio a partir do solo; tem-se em conta que o azimute de lançamento é de 97,5º; a massa do adaptador de carga e 
do sistema de separação não estão incluídas na massa da carga; o terceiro estágio do CZ-3B transporta a quantidade suficiente de 
propolente para atingir a órbita pretendida com uma probabilidade superior a 99,73%; por altura da separação da carenagem de 
protecção o fluxo aerodinâmico é inferior a 1.135 W/m”; e os valores das altitudes orbitais são determinados em relação a uma Terra 
esférica com um raio de 6.378 km. 
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0,000 
215,180 
325,450 
330,450 
Separação entre 2º / 3º estágio; Primeira ignição 3º estágio 331,450 
615,677 
619,177 
1258,424 
1437,673 
1457,673 
1537,673 


Sequência de voo típica do foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B Tabela: Rui C. Barbosa. 


Velocidade | Altitude | Distância | Inclinação EROJEEÇÃO PEOI SEÇÃO 

: Rae Latitude | Longitude 

Evento relativa Balística Satélite Satélite 
(m/s) () o 


O) 
28,246 | 102,027 


28,161 102,720 


28,157 
28,110 
28,105 
17,829 


27,090 109,464 
27,043 109,711 


27,034 109,760 
22,800 125,868 


22124 126,096 
4,363 164,098 


-2,348 175,503 


0,000 | 1,825 


Final da queima dos 2242,964 | 53,944 | 68,716 | 24,804 
propulsores 


55,360 | 71777 | 24,509 
70,955 | 108,172 | 217711 
72,466 | 111,953 | 21,480 
131,512 | 307,187 | 12,479 


Dr npaaI Sd pa 5148,022 | 190,261 | 744771 | 4,334 
principal 2º estágio 


0,000 90,000 


Rita nda QUE COSMIC | Sdengia: | 195 AS | quosE 
vernier 2º estágio 


Separação entre 2º / 3º 

estágio; Primeira ignição 3º 5164,493 | 192,509 | 774,756 
estágio 

BE de prince ea | casam: | DOADA: [2466200 
estagio 


Início da fase não propulsiva | 7362,919 | 204,322 | 3491,177 
Segunda ignição 3º estágio 7373,724 | 200,109 | 7061,323 


Final da segunda queima 3 9792292 |219,913 | 8231,117 
estágio 
Fim do ajustamento de 

9791,531 | 231,622 | 8719,973 3,195 176,979 
velocidade terminal 


Separação da carga 9724,207 | 304,579 | 9466,105 -6,514 182,839 


Parâmetros característicos da trajectória de voo típica do foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B Tabela: 
Rui C. Barbosa. 
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As carenagens do CZ-3B 


A carga está protegida por uma carenagem que a 1sola de várias interferências da atmosfera, que inclui correntes de ar de alta 
velocidade, cargas aerodinâmicas, aquecimento aerodinâmico e ruídos acústicos, etc., enquanto que o lançador ascende através da 
atmosfera. A carenagem proporciona assim à carga um bom meio ambiente. 


O aquecimento aerodinâmico é absorvido ou isolado pela carenagem. A temperatura no interior da carenagem é controlada dentro 
dos limites estabelecidos. Os ruídos acústicos gerados por correntes de ar e pelos motores do lançador são reduzidos para níveis 
permitidos para a respectiva carga. 


A carenagem é separado e ejectada quando o foguetão lançador voa fora da atmosfera. A altura exacta da separação da carenagem é 
determinada pelo requisito de que o fluxo de calor aerodinâmico na separação da carenagem seja inferior a 1.135 W/m”. 


Vinte e dois tipos de testes foram levados a cabo no desenvolvimento da carenagem do CZ-3B, incluindo testes em túneis de voo, 
testes térmicos, testes acústicos, testes de separação, testes de análise de modelos, testes de resistência, etc. 


O CZ-3B Chang Zheng-3B proporciona quatro tipos distintos de carenagens: 4000F, 4000Z, 4200F e 4200Z, conforme referidas no 
seguinte quadro: 


37002 Diâmetro de 3.700 mm; a carenagem é montada em BS3. 


4000F Diâmetro de 4.000 mm; a carenagem é montada na plataforma de lançamento. 
4200F Diâmetro de 4.200 mm; a carenagem é montada na plataforma de lançamento. Usada só com o CZ-3B/E. 
42002 Diâmetro de 4.200 mm; a carenagem é montada em BS3. Usada só com o CZ-3B/E. 





A carenagem 4000F tem uma altura de 9,561 metros e suporta as interfaces de carga 937B, 1194, 1194A e 1666. A carenagem 
4200F tem uma altura de 9.777 metros e suporta as interfaces de carga 1194A e 1666, tal como a carenagem 4200F que tem uma 
altura de 9,381 metros. A carenagem 3700Z tem um diâmetro externo de 3,700 metros, uma altura de 10,796 metros e é utilizada 
para os lançamentos duplos no CZ-3B, suportando os suporta as interfaces de carga 1194 e 11944. 



































As carenagens utilizadas no foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B: à esquerda as carenagens 4000F e 4000Z e à direita as 
carenagens 4200F e 42007. 





O volume estático da carenagem é a limitação física das dimensões máximas da configuração da carga a transportar. O volume 
estático é determinado pela consideração das deformações estimadas a nível dinâmico e estático do conjunto carenagem / carga por 
uma variedade de interferências durante o voo. Os volumes variam com diferentes tipos de carenagem e adaptadores de carga. Pode- 
se permitir que algumas saliências na carga possam exceder o volume estático máximo (D3650 ou P3850) da secção cilíndrica da 
carenagem. 
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As estruturas das carenagens referidas são muito similares. Consistem 
Dome numa abóbada, secção bicónica, secção cilíndrica e uma secção cónica 
invertida. 








Biconic Section A abóbada é um corpo semi-esférico com um raio de 1 metros, uma 

altura de 0,661 metros e um diâmetro de base de 1,890 metros. Consiste 

Anronditionma | numa concha abobadada, um anel de base, um anel em encapsulamento 
di | e reforços. 


Cylindnçal Secton o , 
Encapsulation Rimg 


Exhaust 
vents 


Dome Shell 


Reverse Cone Section 





A concha abobadada é uma estrutura em fibra de vidro com 
uma espessura de & mm. O anel de base, anel de 
encapsulamento e reforço são fabricados em ligas de alumínio de alta resistência. Uma cintura à base de borracha de sílica cobre o 
exterior da linha de divisão e um cinturão de borracha está comprimido entre as duas metades. Os cinturões de isolamento exterior e 
interior impedem a corrente de ar de entrar na carenagem durante o voo. 





A parte superior da secção bicónica é um cone de 25º com uma altura de 1,400 metros e a parte inferior é um cone de 15º com uma 
altura de 1,500 metros. A parte superior e a parte inferior estão interligadas. O diâmetro do anel superior é de 1,890 metros e o 
diâmetro do anel inferior é de 4,000 metros. 


A estrutura da secção cilíndrica é idêntica à da secção bicónica, isto é tem uma constituição em favos de mel de alumínio. Existem 

. . º ad “1/7 º r [nd r 2 
duas entradas de ar condicionado na parte superior da secção cilíndrica e 10 saídas de exaustão com uma área total de 191 cm” na 
parte inferior. 


A secção cónica invertida é uma estrutura reforçada monocoque. E composta por um anel superior, um anel intermédio, reforços 
inferiores longitudinais e cobertura com tratamento químico. Para as carenagens 4000F e 4200F, estão disponíveis portas de acesso 
nesta secção. Para as carenagens 4000Z e 4200Z não existem portas de acesso. 


A superficie exterior da carenagem, especialmente a superficie da abóbada e da secção bicônica, sofre um aquecimento devido à 
corrente de ar a alta velocidade durante o lançamento. Deste modo, são adoptadas medidas que evitam o aquecimento para garantir 
que a temperatura na superficie interior seja inferior a 80ºC. 


A superfície exterior da secção bicônica e da secção cilíndrica são cobertas por um painel de cortiça especial. O pamel na secção 
bicónica tem uma espessura de 1,2 mm e na secção cilíndrica tem uma espessura de 1,0 mm. 


O mecanismo de separação e ejecção da carenagem consiste em mecanismos de abertura laterais, mecanismo de abertura 
longitudinal e mecanismo de separação. Para as carenagens 4000F e 4200F o anel na base da carenagem está ligado com a secção 
curta dianteira do tanque criogénico do terceiro estágio por doze parafusos explosivos não contaminantes. Para as carenagens 4000Z 
e 4200Z a base do anel na carenagem está ligado com o topo da secção de equipamento por parafusos explosivos não contaminantes. 
A fiabilidade de um parafuso explosivo é de 0,9999. 


O plane de separação longitudinal da carenagem é o quadrante TI-IV (XOZ). O mecanismo de abertura longitudinal consiste em 
parafusos entalhados, mangueiras, mangueiras com cordas explosivas e detonadores, suportes dos detonadores e dois parafusos 
explosivos. Duas mangueiras de aço percorrem a linha de separação da carenagem. Dois detonadores não sensíveis estão fixados a 
cada extremidade das cordas explosivas. A quando da separação, os dois parafusos não contaminantes são detonados e cortados. Os 
detonadores fazem as cordas explosivas entrar em ignição, gerando-se gás a alta pressão o que leva à expansão das mangueiras de 
aço e à quebra dos parafusos entalhados. Nesta sequência, a carenagem separa-se em duas metades. O gás gerado fica selado nas 
mangueiras de aço, não havendo assim contaminação da carga. 


Uma das duas cordas explosivas pode ser detonada apenas se um dos quatro detonadores é accionado. Se uma das cordas explosivas 


é accionada, todos os parafusos entalhados podem ser quebrados, isto é a carenagem pode separar-se. Assim, a fiabilidade da 
separação longitudinal é muito elevada. 
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Em cima: Mecanismo de separação da carenagem. 
Em baixo: Distribuição dos parafusos explosivos de separação 
lateral. 
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O mecanismo de separação da carenagem é composto por 
dobradiças e molas. Cada metade da carenagem é 
suportada por duas dobradiças que se localizam no 
quadrante I e III. Existem seis molas de separação 
colocadas em cada metade da carenagem; o máximo de 
força exercida por cada mola é de 37,8 kN. Após a 
abertura da carenagem, cada metade roda em torno de uma 
dobradiça. Quando a taxe de rotação da metade da 
carenagem é superior a 18º/s, a carenagem é ejectada. O 
processo cinemático é exemplificado na figura em baixo. 


Fanng 


OO Track of the Fairy 


2rd Stage 


Podem ser incorporadas na secção bicónica da carenagem 
e na secção cilíndrica janelas transparentes às 
radiofrequências RF para fornecer ao satélite a capacidade 
de transmissão através da carenagem de acordo com as 
necessidades do utilizador. As janelas transparentes RF 
são fabricadas em fibra de vidro na qual a taxa de 
transparência é indicada na tabela em baixo. 


equencia (GHz) 
E o RE oO 


e e e mm 
13 





Podem ser proporcionadas portas de acesso à secção cilíndrica para permitir um acesso limitado ao satélite após a colocação da 
carenagem. Algumas áreas da carenagem não podem ser seleccionadas para a localização das janelas de radiofrequência RF. 
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O Complexo de Lançamento 


O complexo de lançamento LC2 para o foguetão Chang Zheng-3B no Centro de Lançamento de Satélites em Xichang, inclui a 
plataforma de lançamento, torre de serviço, torre umbilical, centro de controlo de lançamento, sistemas de abastecimento, sistemas 
de fornecimento de gás, sistemas de fornecimento de energia, torres de protecção contra relâmpagos, etc. Um desenho esquemático 
do complexo de lançamento em Xichang é apresentado na figura seguinte. 
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A torre de serviço é composta pela torre do guindaste, equipamento movível, plataformas, elevadores, sistema de distribuição e 
fornecimento de energia, condutas de abastecimento para armazenamento do propolente, detectores de incêndio e extintores. Esta 
torre tem uma altura de 90,60 metros. No topo da torre existem dois guindastes. A altura de levantamento efectiva é de 85 metros. A 
capacidade de carga é de 20.000 kg (guincho principal) e 10.000 kg (guincho suplente). Existem dois elevadores (com uma 
capacidade de 2.000 kg) para a elevação de pessoal e equipamentos. A torre tem plataformas para operações de verificação e 
operações de teste do foguetão lançador e da sua carga. A parte superior da torre é uma área limpa com ambiente controlado. O nível 
de limpeza é de Classe 100.000 e as temperaturas na área de operação do satélite encontram-se entre os 15 (Ce os 25 ºC. A 
acoplagem entre a carga e o veículo lançador, teste do satélite, encapsulamento da carenagem e outras actividades são levadas a cabo 
nesta área. Um guindaste superior telescópico está equipado para levar a cabo estas operações. Este guindaste pode rodar num 
ângulo de 180º e a sua capacidade é de 8.000 kg. 


Na torre de serviço, a Sala 812 é exclusivamente preparada para a carga. No seu interior é fornecida uma corrente eléctrica de 60Hz 
UPS (Fase 120V, 5kW). A resistência é menos de 12. A área desta sala é de 8 m”. Para além de um sistema de hidratação, a torre de 
serviço está também equipada com pó extintor e extintores 1211. 


A torre umbilical serve para fornecer ligações eléctricas, condutas de gás, condutas líquidas, bem como as ligações para o satélite e 
para o foguetão lançador. A torre tem um sistema de braço amovível, plataformas e condutas de abastecimento criogéênico. O 
abastecimento do lançador é levado a cabo através das condutas criogénicas. A torre umbilical também está equipada com sistemas 
de ar condicionado para a carga e carenagem, um sistema RF, sistemas de comunicações, plataformas rotativas, sistemas de extinção 
de incêndios, etc. Os cabos de fornecimento de energia são conectados ao satélite e ao lançador através desta torre umbilical. As 
condutas do ar condicionado são ligadas à carenagem também através desta torre para fornecer ar limpo. A limpeza do ar 
condicionado é de Classe 100.000 e a temperatura encontra-se entre os 15ºC e os 25ºC, com uma humidade entre 35% e 55%. A Sala 
722 da torre umbilical é exclusivamente preparada para a carga. A sua área é de 8m” e no seu interior é fornecida uma corrente 
eléctrica de 60Hz/50Hz UPS (Fase 120V/220V/15A). A resistência é menos de 10. 


Na página seguinte encontra-se um esquema do Complexo de Lançamento LC2 do Centro de Lançamento de satélites de Xichang. 
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Centro de Controlo de Lançamento 


O Centro de Controlo de Lançamento (CCL) é uma estrutura em fortim capaz de resistir a uma explosão violenta. As operações 
levadas a cabo na torre (tais como testes antes do lançamento, abastecimento, operações de lançamento) do foguetão lançador são 
controladas desde o CCL. O controlo de lançamento do satélite também pode ser levado a cabo no CCL. A sua área de construção é 
de 1.000 m”. 


O CCL inclui as salas de teste do veículo lançador, salas de teste dos satélites, sala de controlo de abastecimento, sala de controlo de 
lançamento, sala de informação para o director de missão, sistema de ar condicionado, passagens de evacuação, etc. Todo o CCL 
recebe ar condicionado. 


Existem duas salas para o teste dos satélites e cada uma tem uma área de 48,6 m”. a temperatura no interior das salas é de 20ºC com 
variação máxima e mínima de 5ºC. A humidade relativa é de 75%. Em cada sala existem painéis de distribuição de energia 
380V/220V, 50Hz e 120V/220V, 60Hz. A resistência é menos de 10. O satélite é conectado com o equipamento de controlo no 
interior da sala de teste através de cabos umbilicais. 


Estão disponíveis no interior das salas sistemas de telefone e de monitorização, bem como na torre e nos restantes locais. 
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Centro de Controlo e Comando da Missão 


O Centro de Controlo e Comando da Missão (CCCM) está localizado a 7 km do local de lançamento. Todo o edifício inclui duas 
partes: uma é a zona de comando e controlo e a outra é a zona de computação. A zona de comando e controlo consiste em duas 
áreas: a área de comando e a área de segurança. Em torno da primeira zona encontram-se salas de operação e escritórios. Existem 
uma sala de visitas no segundo andar e os visitantes podem observar o lançamento em ecrãs de televisão. Existem sistemas de 
televisão por cabo parta os visitantes. 


O CCCM tem como funções comandar todas as operações das estações de rastreio e monitorizar a performance e estado do 
equipamento, levar a cabo o controlo de segurança após o lançamento, obter informações sobre os parâmetros de localização do 
lançador a partir de estações e processar estes dados 
em tempo real, fornecer a aquisição e obter dados 
para as estações de rastreio e para o Centro de 
Controlo de Satélites em Xi'an, fomecer 
informações à equipa de controlo e levar a cabo o 
processamento de dados após a missão. 


O CCCM possui um sistema de computadores a 
funcionar em tempo real; um sistema de comando e 
controlo; levar a cabo a monitorização e 
fornecimento de controlo, computadores sistemas 
de conversão D/A e A/D, sistemas de televisão, 
sistemas de gravação de dados e sistemas de 
telecomando; sistemas de comunicação, sistemas de 
temporização e transmissão de dados, e 
equipamento de impressão e revelação de filme. 


Centro de Controlo, Telemetria e Detecção 


O Centro de Controlo, Telemetria e Detecção 
(CCTD) do Centro de Lançamento de Satélites de 

= Xichang e o CCTD do Centro de Controlo de 
Satélites de X1'an, formam uma rede de Controlo, Telemetria e Detecção para cada missão. O CCTD do Centro de Lançamento de 
Satélites de Xichang consiste na estação de rastreio de Xichang, na estação de rastreio de Yibin e na estação de rastreio de Guiyang. 
O CCTD do Centro de Controlo de Satélites de X1"an consiste na estação de rastreio de Weinan, na estação de rastreio de Xiamen e 
nos navios de instrumentação. 





O Centro de rastreio de Xichang inclui equipamentos ópticos, radar, telemetria e telecomando. É responsável pela medição e 
processamento dos dados de voo do foguetão lançador e também pelo controlo da zona de segurança. Os dados recebidos e gravados 
pelo sistema do CCTD são utilizados para o processamento e análise após a missão. 


As principais funções do CCTD são o registo dos dados iniciais de voo em tempo real, medição da trajectória do veículo lançador; 
recepção, gravação, transmissão e processamento dos dados e telemetria do foguetão lançador e do satélite; tomar decisões relativas 
à segurança; e computar o estado de separação entre o satélite e o lançador e respectivos parâmetros de injecção. 


Após o lançamento o foguetão é imediatamente seguido pelo equipamento óptico, de telemetria e por radares em torno do local de 
lançamento. Os dados recebidos são enviado para CCCM. Estes dados serão inicialmente processados e enviados para as estações 
respectivas. Os computadores das estações recebem estes dados e levam a cabo a conversão de coordenadas, utilizando esses dados 
como dados para orientar o sistema do CCTD para obter e seguir o alvo. 


Após a detecção do alvo, os dados medidos são enviados para os computadores na estação e para o CCCM para serem processados. 
Estes dados processados são utilizados para o controlo da segurança do voo. Os resultados das computações são enviados para o 
Centro de Lançamento de Satélites de Xichang e para o Centro de Controlo de Satélites de X1'an em tempo real através de linhas de 
transmissão de dados. 


Em caso de falha durante as fases de voo do primeiro ou segundo estágio, o oficial de segurança tomará uma decisão tendo por base 
os critérios de segurança. 


A injecção orbital da carga é detectada pelos navios de rastreio e enviada para o Centro de Controlo de Satélites de X1'an. Os 
resultados são enviados para o CCCM de Xichang para processamento e monitorização. 
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Novo lançamento Compass 


Sem um calendário oficial conhecido, os rumores 
sobre este lançamento, se bem que já aguardado 
em 2011, começaram a surgir em Fevereiro de 
2012. Os dois satélites seriam transportados para o 
Centro de Lançamento de Satélites de Xichang a 5 
(Compass-M3) e 7 de Março (Compass-M4), com 
os testes funcionais e os preparativos para o 
lançamento a serem iniciados nos dias seguintes. 
Por seu lado, os diferentes componentes do 
foguetão lançador CZ-3B Chang Zheng-3B (Y 14) 
foram transportados desde as instalações da 
Academia Chinesa de Tecnologia de Lançadores, 
em Pequim, a 29 de Março, chegando a Xichang a 
31 de Março. 





As primeiras imagens do foguetão na plataforma de lançamento LC2 surgiram a 23 de Abril e mostraram a utilização da carenagem 
37002. A utilização desta carenagem implica que os satélites foram acoplados com o adaptador (ou interface) de carga e 
posteriormente colocados no interior da carenagem de protecção que foi depois transportada para a plataforma de lançamento e 
integrada sobre o terceiro estágio do foguetão lançador. 
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A 26 de Abril uma fonte do governo local da província de Guangxi indicava as zonas de queda de diferentes componentes do 
lançador na região de Tiandeng, dando a indicação que o lançamento teria lugar pelas 2050UTC do dia 29 de Abril. As zonas de 
quedas localizavam-se a 745 km de Xixhang e estavam centradas na vila de Huantun, perto da cidade de X1andu. 


Os preparativos para o lançamento decorreram sem problemas com o fluxo de ar condicionado para o interior da carenagem era 
interrompido a T-40m, seguindo-se a introdução do perfil de voo no computador do lançador. O procedimento de pré-arrefecimento 
do motor do terceiro estágio iniciava-se a T-22m seguindo-se a T-13m o abastecimento final dos propolentes do terceiro estágio. 
Entre T-15m e T-13m o sistema umbilical com o satélite era desligado e a T-3m o sistema de telemetria e de detecção começava a 
utilizar o fornecimento interno de energia. As condutas de propolente são removidas do terceiro estágio, seguindo-se a separação dos 
sistemas umbilicais do sistema de controlo e o afastamento dos braços de suporte da torre umbilical. A T-30s eram activados os 
sistemas de telemetria e de seguimento. 
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A ignição dos quatro propulsores laterais de propolente líquido e do motor YF-25 do primeiro estágio teve lugar às 2050:03,968UTC 
do dia 29 de Abril (T=0s). Após abandonar a torre de lançamento, o foguetão executa uma manobra para se colocar no azimute de 
voo correcto a T+11s quando o lançador já se encontrava a uma altitude de 2 km. A separação dos quatro propulsores ocorre a T+Im 


21s, seguindo-se a separação entre o primeiro e o segundo estágio a T+2m 39,4s. A separação da carenagem de protecção ocorre a 
T+3m 55,5s. 


A primeira ignição do motor YF-24E do terceiro estágio ocorre logo após a separação entre este e o segundo estágio a T+5m 44,2s 
no final da queima do motor YF-21C do segundo estágio. Esta primeira ignição Irá terminar a T+1Om 20,4s. 
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O conjunto (terceiro estágio mais o satélite) encontra-se agora numa órbita preliminar e numa fase não propulsiva do lançamento. 
Esta fase terminará a T+2Im 3,9s com o início da segunda ignição do terceiro estágio com o objectivo de colocar o satélite numa 
órbita de transferência para a órbita geossincrona. A segunda ignição termina a T+24m 2,8s, ocorrendo logo de seguida uma 
manobra de ajustamento de velocidade. 


O satélite Compass-M3 (ou Beidou-12) ocorreu em primeiro 
lugar, seguindo-se a separação da estrutura de suporte e depois a 
separação do satélite Compass-M4 (ou nao 


1 
"| 





Vários detritos resultantes deste lançamento foram recuperados 
perto das aldeias de Longshuang e Mayao. 
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Quadro de Lançamentos Recentes 


A seguinte tabela lista os lançamentos orbitais levados a cabo nos meses de Fevereiro e Março de 2012. Por debaixo de cada 
satélite está referida uma sequência de quatro números que indica respectivamente o apogeu orbital (km), perigeu orbital (km), 
a inclinação orbital em relação ao equador terrestre (º) e o período orbital (minutos). Estes dados foram fornecidos pelo Space 
Track e são os dados mais recentes para cada veículo à altura da edição deste número do Boletim Em Órbita. 


Data UTC Des. Int. 
Local 
23 Mar. 0434 2012-0104 38096 


CSG Kourou, ELA3 

(407 /392/51,64/92,55) 

25 Mar. 1210:32 2012-011A 38098 
Baikonur, LC200 PU-39 

(35785 /35769/0,01/1435,6) 

30 Mar. 0549 2012-0124 38101 
Baikonur, LC81 PU-24 

(35881 /35693/2,2/ 1436,1) 

31 Mar. 1027:04 2012-013A 38107 
Xichang, LC2 

(35789 /35785 /27,43 / 929,93) 

03 Abril2312:57 2012-0144 38109 
Vandenberg AFB, SLC-6 

Dados não disponíveis 

14 Abril2238:55 2012-F01 
Sohae 


20 Abrill250:24 2012-0154 38222 


NORAD Designação 


Peso (kg) 


ATV-3 'Edoardo Amaldi' 
20.100 


Intelsat-22 
6.400 


Cosmos 2479 
2.600 


Apstar-7 
5.054 


USA-234 *NROL-25º 
Kwangmyongsong-3 
100 


Progress M-15M 


Baikonur, LC31 PU-6 7.290 
(407 /392/51,64/92,55) 
23 Abril2218:13 2012-0164 38245 YahSat-IB 
Baikonur LC200 PU-39 6.050 
(35804 /35785/0,01/1436,52) 
26 Abril0017 | 2012-017A 38248 RISAT-I 
Satis Dawan, Ilha de Sriharikota FLP 1.858 
(550 /530/97,59/95,44) 


29 Abril2050:04 
Xichang, LC2 
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Compass-M3 (Beidou-12) 
2.320 


Compass-M4 (Beidou-13) 
2.320 


Lançador 


Ariane-SECA (L553/VA205) 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93528/99537) 


8K82K Proton-K/DM-2 (41018/117L) 


CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y22) 


Delta-IV-M-(5,2) 'Electra! (D359) 


Unha-3 


114511U Soyuz-U (J115000-135) 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93527/99529) 


PSLV-C19 (PSLV-XL) 


CZ-3B Chang Zheng-3B (Y 14) 
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Outros Objectos Catalogados 


A tabela indica os objectos catalogados em órbita no mês de Abril de 2012. 


Data Lançamento Des. Int. NORAD Designação Veículo Lançador 

31 Março 2012-013B 38108 H-18 (CZ3B/E Y22) CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y22) 

10 Maio 1999-025EPF | 38110 (Destroço) FY-1C Fengyn-1ICCZ-4B Chang Zheng-4B (Y2) 

a (são catalogados 63 objectos resultantes da destruição do satélite meteorlógico 

10 Maio 1999-025ERW 38173 (Destroço) FY-1C Fengyn-1ICCZ-4B Chang Zheng-4B (Y2) 

22 Setembro 2010-047D 38174 (Destroço) Yaogan-11 CZ-2D Chang Zheng-2D (Y11) 

22 Setembro 2010-047E 38175 (Destroço) Yaogan-11 CZ-2D Chang Zheng-2D (Y11) 

20 Novembro 2011-068D 38176 (Destroço) CZ-2D Chang Zheng-2D (Y19) 

20 Novembro 2011-068E 38177 (Destroço) CZ-2D Chang Zheng-2D (Y19) 

20 Novembro 2011-068F 38178 (Destroço) CZ-2D Chang Zheng-2D (Y19) 

20 Novembro 2011-0686 38179 (Destroço) CZ-2D Chang Zheng-2D (Y19) 

20 Novembro 2011-068H 38180 (Destroço) CZ-2D Chang Zheng-2D (Y19) 

15 Maio 1966-0404Z 38181 (Destroço) Nimbus-2 SLV-2A Thor Agena-B (456 TA6) 

15 Maio 1966-040BA 38182 (Destroço) Nimbus-2 SLV-2A Thor Agena-B (456 TA6) 

15 Maio 1966-040BB 38183 (Destroço) Nimbus-2 SLV-2A Thor Agena-B (456 TA6) 

06 Outubro 2010-051 E 38184 (Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B (Y23) 

06 Outubro 2010-051F 38185 (Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B (Y23) 

06 Outubro 2010-0516 38186 (Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B (Y23) 

25 Novembro 2011-069D 38187 (Destroço) Briz-M (99527)8K82KM Proton-M/Briz-M (93525/99527) 
16 Junho 1993-036BSC 38188 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135601) 

a (são catalogados 33 objectos resultantes do satélite Cosmos 2251 após a sua colisão com o satélite Iridum-33) 

16 Junho 1993-036BTM 38221 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135601) 

20 Abril 2012-015B 38223 Blok-I 114511U Soyuz-U (J115000-135) 

19 Setembro 1997-051YY 38224 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 

a (são catalogados 20 objectos resultantes do satélite Iridium-33 após a sua colisão com o satélite Cosmos 2251) 

19 Setembro 1997-051ZU 38244 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 

23 Abril 2012-016B 38246 Tanque Briz-M 8K82KM Proton-M/Briz-M (93527/99529) 
23 Abril 2012-016C 38247 Briz-M (99529) 8K82KM Proton-M/Briz-M (93527/99529) 
26 Abril 2012-017B 38249 PS4 PSLV-C19 (PSLV-XL) 
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Local de Lançamento 


Xichang, LC2 
Taiyuan, LC] 


Taiyuan, LC] 

Jiuquan, LC43 603 
Jiuquan, LC43 603 
Jiuquan, LC43 603 
Jiuquan, LC43 603 
Jiuquan, LC43 603 
Jiuquan, LC43 603 
Jiuquan, LC43 603 
Vandenberg AFB, 75-1-1 
Vandenberg AFB, 75-1-1 
Vandenberg AFB, 75-1-1 
Taiyuan, LC9 

Taiyuan, LC9 

Taiyuan, LC9 

Baikonur, LC200 PU-39 
GNIIP Plesetsk, LC132/1 


GNIIP Plesetsk, LC132/1 
Baikonur, LC31 PU-6 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 

Baikonur, LC200 PU-39 

Baikonur, LC200 PU-39 

Satish Dawan SHAR, Ilha de Sriharikota FLP 
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Regressos / Reentradas 


A tabela indica os satélites que reentraram na atmosfera ou regressaram no mês de Abril de 2012. Estas informações são cedidas pelo Space Track. Ree: reentrou na atmosfera terrestre; 
Reg: regressou após a missão. 


Data Status Des. Int. NORAD Designação Lançador Data Lançamento Local Lançamento D. Órbita 
01 Abr. Ree. 2009-021C 34841 (Destroço) CZ-2€C Chang Zheng-2C-II (Y19) 22 Abril Taiyuan, LC7 1075 
01 Abr. Ree. 2012-012B 38102 8S812K (8K82K 41018) 8K82K Proton-K/DM-2 (41018/117L) 30 Março Baikonur, LC81 PU-24 Z 

02 Abr. Ree. 1999-0250 29726 (Destroço) Fengyun-lC CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio Taiyuan, LCl 4711 
02 Abr. Ree. 2011-063D 37883 Módulo orbital Shenzhou-8 CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y8) 31 Outubro Jiuquan, LC-43 921 154 
02 Abr. Ree. 2012-005 A 38075 Navid-e Elm-o Sanat Safir-1IB (ERS2002) 03 Fevereiro Semnan 59 

07 Abr. Ree. 1996-045 A 24273 Molnita-l (89) 8K78M Molniya-M/ML 14 Agosto GIK-1 Plesetsk, LC43/3 5715 
08 Abr. Ree. 1999-025BNL 31278 (Destroço) Fengyun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio Taiyuan, LCl 4717 
10 Abr. Ree. 1999-025AV 29755 (Destroço) Fengyun-lC CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio Taiyuan, LCl 4719 
10 Abr. Ree. 1999-025DDL 33627 (Destroço) Fengyun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio Taiyuan, LCl 4720 
11 Abr. Ree. 1999-025CBH 31651 (Destroço) Fengyun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio Taiyuan, LCl 4720 
11 Abr. Ree. 1997-051LN 34769 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 5323 
11 Abr. Ree. 1993-036BCU 36534 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho GIK-1 Plesetsk, LC132/1 6874 
11 Abr. Ree. 1993-036BDG 36546 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho GIK-1 Plesetsk, LC132/1 6874 
11 Abr. Ree. 1993-036BGT 37121 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho GIK-1 Plesetsk, LC132/1 6874 
12 Abr. Ree. 1993-036BJC | 37288 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho GIK-1 Plesetsk, LC132/1 6875 
I4 Abr. Ree. 1966-041C 02225 (Desctroço) Scout-A (S1460) 19 Maio Vandenberg AFB, PALC-D 16767 
16 Abr. Ree. 1993-03600 37288 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho GIK-1 Plesetsk, LC132/1 6879 
18 Abr. Ree. 2009-019B 34808 ANUSAT PSLV-C12 (PSLV-CA) 20 Abril Satish Dawan SHAR, SLP 1094 
20 Abr. Ree. 1985-087B 16102 Centaur D-1AR (50456) Atlas-G Centaur (AC-65) 29 Setembro Cabo Canaveral AFS, LC-36B 9701 
20 Abr. Ree. 1983-075BF 26920 (Destroço) Cosmos 1484 8A92M Vostok (77049376) 24 Julho NIIP-5 Baikonur, LC31/2 10498 
21 Abr. Ree. 2001-049AS 27098 (Destroço) PSLV-C3 22 Outubro Satish Dawan SHAR, PSLV 3834 
21 Abr. Ree. 1999-025AMA 30595 (Destroço) Fengyun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio Taiyuan, LC] 4730 
21 Abr. Ree. 1999-025BAT 30953 (Destroço) Fengyun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio Taiyuan, LCl 4730 
21 Abr. Ree. 1999-025BRT 31315 (Destroço) Fengyun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio Taiyuan, LCl 4730 
21 Abr. Ree. 1979-0580 32975 (Destroço) Cosmos 1109 8K78M Molniya-M/L 27 Junho NIIP-53 Plesetsk, LC41/1 11987 
22 Abr. Ree. 2012-015B 38223 Blok-l 11 4511U Soyuz-U (J115000-135) 20 Abril Baikonur, LC31 PU-6 2 

23 Abr. Ree. 2001-050D 26973 Blok-2BL 8K78M-PBV Molniya-M/2BL (77013687) 25 Outubro GIK-1 Plesetsk, LC43/3 3833 
23 Abr. Ree. 1997-051BY 33963 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 5335 
23 Abr. Ree. 1993-036SE 34437 - (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho GIK-1 Plesetsk, LC132/1 6886 
24 Abr. Ree. 1993-036WN 34617 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho GIK-1 Plesetsk, LC132/1 6887 
25 Abr. Ree. 1999-025SK 30130 (Destroço) Fengyun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio Taiyuan, LCl 4734 
26 Abr. Ree. 1994-074N 35265 (Destroço) Resurs-O1 (3) 11K77 Zemit-2 (51057902) 04 Novembro | GIK-5 Baikonur, LC45 PU-1 6383 
27 Abr. Ree. 1999-025DLF | 35127 (Destroço) Fengyun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio Taiyuan, LCl 4736 
27 Abr. Reg. 2011-067A 37877 | Soyuz TMA-22 114511U-FG Soyuz-FG (M15000-038)14 Novembro | Baikonur, LC1 PU-5 165 
28 Abr. Ree. 2003-058D 28189 (Destroço) PAM-D Delta-2 7925-9.5 (D302) 21 Dezembro Cabo Canaveral AFS, SLC-I7A - 3051 
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28 Abr. 
28 Abr. 
29 Abr. 
30 Abr. 


Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 


1997-051FN 
2012-0044 
2002-037AT 
2009-0284 


34370 
38073 
28748 
35001 
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(Destroço) Iridium-33 
Progress M-14M 
(Destroço) 

TacSat-3 


8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
11 A511U Soyuz-U (M15000-127) 25 Janeiro 
8K82K Proton-K/DM-5 (40801/2L)25 Julho 


Minotaur-1 (SLV-8) 


19 Maio 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
Baikonur, LC1 PU-5 

GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 
Wallops Island, LAOB 


5340 
94 

3566 
1077 
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Dia (UTC) 
Maio 

04 (1842:00)* 
06 (0710:05)* 


10 (0706:05)* 


15 (0301:23) 


15 (2133:00 


17 (1912:14) 


17 (1639:00) 


17 (1305:00) 


19 
31 
Pai 


22 


Junho 
14 
18 


19 


21 
28 
Edi 


Edi 


Lançador 


Atlas-V/531 
CZ-2D Chang Zheng-2D (Y 17) 


CZ-4B Chang Zheng-4B 


11451 1U-FG Soyuz-FG (041) 


Ariane-SECA (VA206) 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93529/99530) 


H-24/202 (F21) 


11F695M n.º 563 (Kobalt-M) 


Falcon-9 
Zenit-3SL/DM-SL (32L) 
CZ-4B Chang Zheng-4B 


CZ-3B Chang Zheng-3B 


L-1011 Stargazer Pegasus-XL (M48) 


Atlas-V/401 (AV-023) 


Ariane-SECA (VA207) 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93530/99531) 


Delta-IV Heavy 


CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y9) 


Safir-1B 


Carga 


AEHF-2 
TH-1B Tianhui-1B 


YG-14 Yaogan Weixing-14 
TT-1 Tiantuo-1 


Soyuz TMA-04M 


JCSAT-13 
Vinasat-2 


Nimig-6 

Shizuku (GCOM-W1) 
Kompsat-3 (Arirang-3) 
SDS-2 

Horyu-2 


114511U Soyuz-U (229) 


Dragon COTS-2+ 
Intelsat-19 
YG-14 Yaogan Weixing-14 


ZX-1B Zhongxing-1B 


NuSTAR (SMEX-11) 
NRO L-38 'Drake' 


Jupiter-1/EchoStar-17 
MSG-3 


SES-5 
NROL-15 
SZ-9 Shenzhou-9 


Far 


* Já realizados a quando da edição deste número do Boletim Em Órbita. 
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Lançamentos orbitais previstos para Maio e Junho de 2012 


Local 


Cabo Canaveral, SLC-41 
Jiugquan, LC-43 603 


Taiyuan, LC9 


Baikonur, LC1 PU-5 


CSG Kourou, ELA3 


Baikonur, LC81 PU-24 


Tanegashima, Yoshinobu LP] 


GIK-1 Plesetsk, LC16/2 


Cabo Canaveral AFS, SLC-40 
Oc. Pacífico, Odyssey 
Taiyuan, LC7 


Xichang, LC2 


Kwajalem 
Cabo Canaveral AFS, SLC-41 


CSG Kourou, ELA3 


Baikonur, LC81 PU-24 
Cabo Canaveral AFS, SLC-37B 
Jiuquan, LC-43 921 


Semnan 


86 


Em Órbita 


Próximos Lançamentos Tripulados 


Soyuz TMA-04M 
Gennadi Ivanovich Padalka (4) 
114511U-FG Soyuz-FG Sergei Nikolayevich Revin (1) 
Joseph Michael Acaba (2) 
Baikonur, LC1 PU-5 


15 Maio — 2012 


Oleg Viktorovich Novitsky 
Yevgeni Igorevich Tarelkim 
Kevin Anthony Ford 


Shenzhou-9 
Chang Zheng-2F/G (Y9) 
Jiuquan, 921 


2? — Junho — 2012 


Yuri Ivanovich Malenchenko (5) 
Sunita Lyn Williams (2) 
Akihiko Hoshide (2) 


Soyuz TMA-05 
114511U-FG Soyuz-FG 
Baikonur, LC1 PU-5 
15 Julho — 2012 
Roman Yuriyevich Romanenko 


Chris Austin Hadfield 
Thomas Henry Marshburn 





Em Órbita — Vol.12 — N.º 124 / Maio de 2012 87 


Em Órbita 


15 de Outubro de 2012 Soyuz TMA-06M 11A511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Oleg Viktorovitch Novitsky (1); Yevgeni Igorevich Tarelkim (1); Kevm Anthony Ford (2) 
Pavel Vladimirovich Vinogradov; Alexander Alexandrovich Misurkin; Christopher John Cassidy 


05 de Dezembro de 2012 Soyuz TMA-07M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Roman Yuriyevich Romanenko (2); Chris Austin Hadfield (3): Thomas Henry Marshburn (1) 
Fyodor Nikolayevich Yurchikhim; Luca Salvo Parmitano; Karen Lulean Nyberg 


2 de Abril de 2013 Soyuz TMA-08M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Pavel Vladimirovich Vinogradov (3); Alexander Alexandrovich Misurkin (1); Christopher John Cassidy (2) 
Oleg Valeriyevich Kotov; Sergey Nikolayevich Ryazansky; Michael Scott Hopkins 


2? de Maio de 2013 Soyuz TMA-09M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Fyodor Nikolayevich Yurchikhim (4); Luca Salvo Parmitano (1): Karen Lulean Nyberg (2) 
Mikhail Vladislavovich Tyurin; Richard Alan Mastracchio; Koichi Wakata 


2? de Setembro de 2013 Soyuz TMA-10M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Oleg Valeriyevich Kotov (3); Sergey Nikolayevich Ryazansky (1); Michael Scott Hopkins (1) 
Alexander Vikentyevich Skvortsov; Oleg Germanovich Artemyev; Steven Ray Swanson 


2? de Novembro de 2013 Soyuz FMA-11M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Mikhail Vladislavovich Tyurin (3); Richard Alan Mastracchio (4); Koichi Wakata (4) 
Cosmonauta Russo; Alexander Gerst; Gregory Reid Wiseman 


22 de ?? de 2013 Shenzhou-10 CZ-2F Chang Zheng-2F (Y10)  Jiuquan, 921 
nd 

Rae RR dC RR A 

22 de Março de 2014 Soyuz TMA-12M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 


Alexander Vikentyevich Skvortsov (2); Oleg Germanovich Artemyev (1); Steven Ray Swanson (3) 
Dmitri Yurievich Kondratyev; Elena Olegovna Serova (1); Astronauta dos EUA 


22? de Maio de 2014 Soyuz TMA-13M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Cosmonauta Russo; Alexander Gerst (1); Gregory Reid Wiseman (1) 


2? de Setembro de 2014 Soyuz TMA-14M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Dmitri Yurievich Kondratyev (2); Elena Olegovna Serova (1); Astronauta dos EUA 
Cosmonauta Russo; Astronauta EUA; Astronauta EUA 


22? de Novembro de 2014 Soyuz TMA-15M 11A511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Cosmonauta russo; Astronauta da JAXA (º?); Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Astronauta da ESA (2); Astronauta dos EUA 


2? de Março de 2015 Soyuz TMA-16M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 


22 de Maio de 2015 Soyuz TMA-17M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Cosmonauta russo; Samantha Cristoforetti (1) (2); Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Astronauta da JAXA (2); Astronauta dos EUA 


2? de Setembro de 2015 Soyuz TMA-18M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 


2? de Novembro de 2015 Soyuz TMA-19M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 


Cosmonauta russo; Astronauta da JAXA (2); Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Astronauta da ESA (2); Astronauta dos EUA 
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22? de Março de 2016 Soyuz TMA-20M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 


22 de Maio de 2016 Soyuz TMA-21M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Cosmonauta russo; Thomas Pesquet (1) (2); Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Astronauta da JAXA (1): Astronauta dos EUA 


Futuras Expedições e actividades na ISS 


A Expedição 31 é composta por Oleg Kononenko (Comandante — Rússia), Donald Pettit (Engenheiro de Voo — EUA), André 
Kuipers (Engenheiro de Voo — Holanda), Gennadi Padalka (Engenheiro de Voo — Rússia), Sergei Revin (Engenheiro de Voo — 
Rússia) e Joseph Acaba (Engenheiro de Voo — EUA), sendo estes três últimos lançados a 15 de Maio de 2012 a bordo da Soyuz 
TMA-04M. Kononenko, Kuipers e Pettit regressam à Terra a 1 de Julho de 2012. 


á 
[ns 
Ea 
[ 
a 





A Expedição 32 será composta por Gennadi Padalka (Comandante — Rússia), Sergei Revin (Engenheiro de Voo — Rússia), Joseph 
Acaba (Engenheiro de Voo — EUA), Yuri Malenchenko (Engenheiro de Voo — Rússia), Sunita Williams (Engenheiro de Voo — 
EUA) e Akihiko Hoshide (Engenheiro de Voo — Japão), sendo estes três últimos lançados a 15 de Julho de 2012 a bordo da Soyuz 
TMA-05M. 


A Expedição 33 será composta por Sunita Williams (Comandante — EUA), Yuri Malenchenko (Engenheiro de Voo — Rússia), 
Akihiko Hoshide (Engenheiro de Voo — Japão), Oleg Novitsky (Engenheiro de Voo — Rússia), Yevgeni Tarelkm (Engenheiro de 
Voo — Rússia) e Kevin Ford (Engenheiro de Voo — EUA), sendo estes três últimos lançados a 15 de Outubro de 2012 a bordo da 
Soyuz TMA-06M. 


A Expedição 34 será composta por Kevin Ford (Comandante — EUA), Oleg Novitsky (Engenheiro de Voo — Rússia), Yevgeni 
Tarelkm (Engenheiro de Voo — Rússia), Roman Romanenko (Engenheiro de Voo — Rússia), Chris Hadfield (Engenheiro de Voo — 
Canadá) e Thomas Marshburn (Engenheiro de Voo — EUA), sendo estes três últimos lançados a 5 de Dezembro de 2012 a bordo da 
Soyuz TMA-07M. 


A Expedição 35 será composta por Chris Hadfield (Comandante — Canadá), Roman Romanenko (Engenheiro de Voo — Rússia), 
Thomas Marshburn (Engenheiro de Voo — EUA) e por Pavel Vinogradov (Engenheiro de Voo — Rússia); Alexander Misurkin 
(Engenheiro de Voo — Rússia): Christopher Cassidy (Engenheiro de Voo — EUA). 
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Actividades futuras na ISS 


As próximas actividades que serão levadas a cabo na estação espacial internacional. 

2012 

Maio 

15 — Lançamento da Soyuz TMA-04M com os cosmonautas Padalka, Revin e Acaba 

17 — Acoplagem da Soyuz TMA-04M com o módulo Poisk 

19 — Lançamento do veículo de carga Dragon (SpX-D). 

22 — Captura e acoplagem do veículo de carga Dragon (SpX-D) utilizando o sistema SSRMS. 

Junho 

2? — Separação do veículo de carga Dragon (SpX-D) utilizando o sistema SSRMS e regresso à Terra.. 

Julho 

1 — Separação da Soyuz TMA-03M do módulo Rassvet e aterragem com os cosmonautas Kononenko, Kuipers e Pettit 
15 — Lançamento da Soyuz TMA-05M com os cosmonautas Malenchenko, S.Williams e Hoshide 

17 — Acoplagem da Soyuz TMA-05M com o módulo Rassvet 

21 — Lançamento do veículo de carga HTV-3 "Kounotori-3" 

22 — Separação do veículo de carga Progress M-15M do módulo Pirs 

24 - Acoplagem do veículo de carga Progress M-15M ao módulo Pirs 

27 — Captura do veículo de carga HTV-3 "Kounotori-3" e acoplagem ao módulo Harmony utilizando o SSRMS 
30 — Separação do veículo de carga Progress M-15M do módulo Pirs 

31 — Lançamento do veículo de carga Progress M-16M (ou 1 de Agosto) 

31 — Acoplagem do veículo de carga Progress M-16M ao módulo Pirs (ou 1 de Agosto) 

Agosto 

21 — Actividade extraveícular (ISS Rússia AEV-31) da escotilha do módulo Pirs pelos cosmonautas Padalka e Malenchenko. 
26 — Separação do veículo de carga HTV-3 "Kounotori-3" do módulo Harmony utilizando o SSRMS 


22 — Actividade extraveicular (ISS EUA AÉEV-18) da escotilha do módulo Quest pelos astronautas S. Williams e Hoshide (ou 
Fevereiro / Marco de 2013). 


Setembro 

3 — Separação do veículo de carga ATV-3 "Edoardo Amaldi" do módulo Zvezda 

17 — Separação da Soyuz TMA-04M do módulo Poisk e aterragem com os cosmonautas Padalka, Revin e Acaba 
Outubro 

15 — Lançamento da Soyuz TMA-06M com os cosmonautas Novitskiy, Tarelkim e Ford 

17 — Acoplagem da Soyuz TMA-06M com o módulo Poisk 

Novembro 

1 — Lançamento do veículo de carga Progress M-17M 

3 — Acoplagem do veículo de carga Progress M-17M com o módulo Zvezda 

12 — Separação da Soyuz TMA-05M do módulo Rassvet e aterragem com os cosmonautas Malenchenko, S.Williams, Hoshide 
Dezembro 

5 — Lançamento da Soyuz TMA-07M com os cosmonautas Romanenko, Hadfield e Marshburn 

7 — Acoplagem da Soyuz TMA-07M com o módulo Rassvet 


25 — Separação do veículo de carga Progress M-16M do módulo Pirs 
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26 — Lançamento do veículo de carga Progress M-18M 

28 — Acoplagem do Progress M-18M com o módulo Pirs 

(a determinar) — Actividade extraveicular (ISS Rússia AEV-32) desde a escotilha do módulo Pirs 
2013 

Fevereiro 

27 — Separação do veículo de carga Progress M-17M do módulo Zvezda 

(a determinar) — Actividade extraveícular (ISS EUA AÉEV-19) da escotilha do módulo Quest 

Março 

12 — Lançamento do veículo de carga ATV-4 "Albert Einstein" 

19 — Separação da Soyuz TMA-06M do módulo Poisk e aterragem com os cosmonautas Novitskiy, Tarelkin e Ford 
22 — Acoplagem do veículo de carga ATV-4 "Albert Einstein" com o módulo Zvezda 

Abril 

2 — Lançamento da Soyuz TMA-08M com os cosmonautas Vinogradov, Misurkin e Cassidy 

4 — Acoplagem da Soyuz TMA-08M com o módulo Poisk 

(a determinar) — Actividade extraveicular (ISS Rússia AEV-32) desde a escotilha do módulo Pirs 

25 — Separação do veículo de carga Progress M-18M do módulo Pirs. 

26 — Lançamento do veículo de carga Progress M-19M 

28 — Acoplagem do veículo de carga Progress M-19M com o módulo Pirs 

Maio 

16 — Separação da Soyuz TMA-07M do módulo Rassvet e aterragem com os cosmonautas Romanenko, Hadfield e Marshburn 
29 — Lançamento da Soyuz TMA-09M com os cosmonautas Yurchikhin, Parmitano e Nyberg 

31 — Acoplagem da Soyuz TMA-09M com o módulo Rassvet 

Junho 

10 — Lançamento do veículo de carga HT'V-4 Kounotori-4 

15 — Captura do veículo de carga HTV-4 Kounotori-4 e acoplagem ao módulo Harmony utilizando o SSRMS 
Julho 

15 — Separação do veículo de carga HTV-4 Kounotori-4 utilizando o sistema SSRMS. 

29 — Separação do veículo de carga Progress M-19M do módulo Pirs 

30 — Lançamento do veículo de carga Progress M-20M 

Agosto 

1 — Acoplagem do veículo de carga Progress M-20M com o módulo Pirs 

27 — Separação do veículo de carga ATV-4 “Albert Einstein” do módulo Zvezda 

Setembro 

16 - Separação da Soyuz TMA-08M e aterragem com os cosmonautas Vinogradov, Misurkin e Cassidy 


30 — Lançamento da Soyuz TMA-10M com os cosmonautas Kotov, Ryazansky e Hopkins 
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Lançamentos Suborbitais 


A seguinte tabela tenta fazer uma listagem de todos os lançamentos suborbitais realizados. Entre os lançamentos que se pretende 
listar estarão os lançamentos de mísseis balísticos intercontinentais ou de outros veículos com capacidade de atingir a órbita 
terrestre mas que são utilizados em lançamentos suborbitais. A listagem é baseada em informação recolhida na rede informática 
mundial, através de pesquisa quase diária por parte do autor, e de múltipla informação recebida de várias fontes entre as quais se 
encontram as várias agências espaciais. 


Esta lista estará sempre incompleta pois será quase impossível obter a informação de todos os lançamentos suborbitais realizados 
(por exemplo, muitos testes de mísseis balísticos podem ser secretos e a informação recebida poderá, quase de certeza, ser muito 
escassa). 


Muitas vezes são realizados lançamentos suborbitais por foguetões sonda mas que não atingem altitudes orbitais. Estes 
lançamentos que não superam os 100 km de altitude, limite inferior do Espaço internacionalmente reconhecido, serão assinalados. 


Data Hora Nome Lançador Local 


I9 Mar. 1405  REXUS-12 Improved Orion 
22 Mar. 0900 | NASA 36.277UG “CIBER' Black Brant-IX 


Esrange, Kiruna 
White Sands 


27 Mar. 0858 NASA 45.004UE Terrier Oriole Wallops Island 
27 Mar. 0859 NASA 46.002UE Terrier Malemute Wallops Island 
27 Mar. 0900 NASA 41.097UE Terrier Orion Wallops Island 
27 Mar. 0902 NASA 46.003UE Terrier Malemute Wallops Island 
27 Mar. 0903 NASA 41.098UE Terrier Orion Wallops Island 
29 Mar. Alvo White Sands (7) 


05 Abr. 1418  SL-6 SpaceLoft-XL Spaceport América 
19 Abr. 0237 Agni-V Chandipur 
25 Abr. Haft-IV (Shaheen-1 A) Somniani 


29 Março — Missil alvo desde White Sands? 


Segundo Jonathan McDowell terá sido lançado a 29 de Março um míssil alvo desde White Sands que seria interceptado por dois 
mísseis Patriot. Não existem mais informações sobre este lançamento. 


5 de Abril —- SpaceLoft-XL lança missão SL-6 


Às 141 8UTC do dia 5 de Abril a UP Aerospace levou a cabo o décimo lançamento a partir do Spaceport América. Nesta missão 
SL-6, um foguetão-sonda SpaceLoft-XL elevou-se até uma altitude de 117 km transportando uma carga do Departamento de 
Defesa dos Estados Unidos, além de outras cargas provenientes da Administração Federal de Aviação dos Estados Unidos, da 
Universidade do Texas e da agência espacial norte-americana NASA, num conjunto de experiências científicas e de engenharia. 


Após o seu lançamento, o VSB-30 demorou 45 segundos a sair da atmosfera terrestre. A missão começou para os cientistas assim 
que o propolente do veículo terminou. Uma das experiências utilizou uma fornalha para aquecer uma amostra metálica a uma 
temperatura de 700 ºC. A esta temperatura, uma mistura de aluminio e cobre tornou-se líquida antes de ser congelada no interior de 
uma câmara de arrefecimento para a solidificar em conjuntos de cristais. Uma câmara de raios-x filmou uma experiência para 
posterior análise. 
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19 Abril —- Agni-V 


E EA 
[aa 





O teste do míssil Agni-V estava originalmente previsto para ter lugar em Fevereiro de 2012, sendo adiado para Abril. O 


lançamento chegou a estar agendado para o dia 18 de Abril, mas seria adiado devido às más condições atmosféricas, 
nomeadamente devido à ocorrência de fortes trovoadas. 





O lançamento seria levado a cabo com sucesso às 0237UTC do dia 19 de Abril a partir do Integrated Test Range (ITR) em 
Chandipur. O míssil Agni-V tem um alcance de mais de 5.000 km 


O míssil é um veículo a três estágios de propolente sólido e é capaz de transportar uma ogiva com uma massa de 1.100 kg. O 
desenvolvimento da família de mísseis Agni (“Fogo”) teve Início nos anos 60. 


25 Abril — Haft-lV (Shanheen-1A) 


Dias após o teste do míssil Agni-V por parte do seu rival indiano, 
as forças armadas do Paquistão levaram a cabo o teste do míssil 
Haft-IV (Shaheen-1A). O lançamento ter-se-á dado a partir da 
Base de Somniani e foi direccionado para o mar. 


O Shaheen-1A tem um alcance de entre 3.000 km a 5.000 km e 
tem a capacidade de transportar uma ogiva nuclear. 
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Cronologia Astronáutica (LXXVII) 


Por Manuel Montes 
-Abril de 1950: O grupo de cientistas alemães encabeçado por Wernher von 
Braun, bem como outro pessoal norte-americano, é trasladado para o Huntsville 
Arsenal, em Alabama. As instalações de Fort Bliss tornaram-se insuficientes e 
em Setembro de 1949 decidiu-se que o Huntsville Arsenal fosse tornado no 
centro de investigações sobre mísseis do Exército. 


“Abril de 1950: 
O porta-aviões 
USS Norton 
Sound ensaia a 
manipulação de 
foguetões-sonda 
Viking desde o 
d convés. Usa-se 
uma maqueta de um Viking na torre de lançamento, quando o barco 
navega no canal de Santa Barbara. 


-Abril de 1950: O Ministério de Armamento 
soviético decide encerrar o centro de 
Gorodomlya, donde trabalharam até agora os 
alemães de Grottrup. Em Agosto, o governo 
começará a planear a sua repatriação, já que os técnicos nacionais já não necessitam da experiencia dos seus 
colegas alemães. 





-15 de Abril de 1950: O Huntsville Arsenal e o Redstone Arsenal são agregados num único centro 
denominado Ordnance Guided Missile Center. 





-26 de Abril de 1950: A fábrica soviética número 88 (NII 88), dividida em seis secções, converteu-se no núcleo industrial principal 
na área dos foguetões e dos mísseis. O terceiro departamento divide-se nesta data nos OKB-1 e OKB-2. O primeiro será dirigido 
por Sergei Korolev ocupar-se-á dos mísseis balísticos, enquanto que o segundo será dirigido por Tritko e Similshikov, e encarregar- 
se-à dos mísseis alados (cruzeiro). 


-11 de Maio de 1950: O Viking-4, transportado pelo USS Norton Sound até alto mar, é lançado no marco do programa Project 
Beach. Trata-se da continuação dos ensaios realizados em 1947 com mísseis V-2 e em 1949 com foguetões-sonda Aerobee. Depois 
de ser testado estaticamente a 29 de Março, o Viking-4 voa até aos 173 km de altitude. Transporta instrumentos para medir os raios 
cósmicos e a pressão e temperatura atmosféricas. Com uma ignição de 75 
segundos, converte-se no primeiro êxito completo do programa. O 
foguetão-sonda acabará impactando sobre no mar a uns 16 km de distância. 


-17 de Maio de 1950: O Joint Long Range Proving Ground, Florida, adopta 
a designação de Long Range Proving Ground AFB. 


-19 de Maio de 1950: É lançado desde White Sands o primeiro Hermes A- 
l. Trata-se de um míssil experimental anti-tanque baseado no alemão 
Wasserfall. O A-1 número 1 perde impulso aos dez segundos de voo. 


-22 de Maio de 1950: O pessoal do USS Norton Sound, de regresso do seu 
ensaio perto da ilha de Jarvis, lança outra maqueta de foguetão-sonda 
Viking desde a torre de serviço para estudar o seu comportamento. 


-6 de Junho de 1950: Tsien Hsue-shen é acusado de comunista e em pouco 
tempo, desencantado, decidirá volver ao seu país de origem, a China, donde 
se converterá no verdadeiro pai da astronáutica desta nação. 





Nota sobre o autor: Nascido em 1965, Manuel Montes Palacio, é um escritor freelancer e divulgador científico desde 1989, 
especializando-se em temas relacionados com a Astronáutica e Astronomia. Pertence a diversas associações espanholas e 
internacionais, tais como a Sociedad Astronômica de Espariia y América e a British Interplanetary Society, tendo colaborado com 
centenas de artigos para um grande número de publicações, entre elas a britânica Spaceflight e as espanholas Muy Interessante, 
Quo, On-Off, Tecnologia Militar, Universo e Historia y Vida. Actualmente elabora semanalmente o boletim gratuito “Noticias del 
Espacio”, distribuido exclusivamente através da Internet, e os boletins “Noticias de la Ciencia y la Tecnologia” e “NC&T Plus”, 
participando também na realização dos conteúdos do canal científico da página “Terra”. 
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Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (les) — Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa-se em 
segundos e equivale ao tempo durante o qual Ikg desse combustível consegue gerar um impulso de ION (Newton). É medido 
dividindo a velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando maior é o impulso específico maior 
será o rendimento do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso específico (em vácuo) define a força em kgf gerada 
pelo motor por kg de combustível consumido por tempo (em segundos) de funcionamento: 


kgf 
( - /(kg/s)) -s 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (Tq) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido representa o 
valor do tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os propulsores a combustível 
sólido não podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a combustível líquido é o tempo médio de 
operação para uma única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo de propulsão quando o motor é utilizado num 
determinado estágio. E necessário ter em conta que o tempo de queima de um motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é 
bastante superior ao tempo de queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (Ies-nm) — Impulso específico medido ao nível do mar. 


Orbita de transferência — E uma órbita temporária para um determinado satélite entre a sua órbita inicial e a sua órbita final. 
Após o lançamento e a sua colocação numa órbita de transferência, o satélite é gradualmente manobrado e colocado a sua órbita 
final. 


Órbita de deriva — É o último passo antes da órbita geostacionária, uma órbita circular cuja altitude é de aproximadamente 36000 
km. 


Fracção de deriva — É a velocidade de um satélite movendo-se numa direcção longitudinal quando observado a partir da Terra. 


Órbita terrestre baixa — São órbitas em torno da Terra com altitude que variam entre os 160 km e os 2000 km acima da superfície 
terrestre. 


Órbita terrestre média — São órbitas em torno da Terra com altitudes que variam entre os 2000 km e os 35786 km (órbita 
geostacionária). São também designadas órbitas circulares intermédias. 


Orbita geostacionária — São órbitas acima do equador terrestre e com excentricidade O (zero). Visto do solo, um objecto colocado 
numa destas órbitas parece estacionário no céu. A posição do satélite irá unicamente ser diferenciada pela sai longitude, pois a 
latitude é sempre 0º (zero graus). 


Orbita polar — São órbitas nas quais os satélites passam sobre o perto dos pólos de um corpo celeste. As suas inclinações orbitais 
são de (ou aproximadas a) 90º em relação ao equador terrestre. 


Delta-v — Em astrodinânica o delta-v é um escalar com unidades de velocidade que mede a quantidade de «esforço» necessário 
para levar a cabo uma manobra orbital. E definido como 


T 
es / Du 
e TIL 


Onde T é a força instantânea e m é a massa instantânea. Na ausência de forças exteriores, e quando a força é aplicada numa 
direcção constante, a expressão em cima simplifica para 


= fla dt = |vy — vo 


1 
, que é simplesmente a magnitude da mudança de velocidade. 
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Parâmetros orbitais 


Apogeu: ponto de altitude máxima da órbita. 
Perigeu: ponto de altitude minima da órbita. 


Nodos ascendente e descendente da órbita: 
são os pontos de intersecção da órbita com o 
plano equatorial. Nodo ascendente é aquele 
que o satélite atravessa no Equador quando se 
dirige do Sul para o Norte. Nodo descendente 
é aquele que o satélite atravessa no Equador 
quando se dirige do Norte para o Sul. A “linha 
dos nodos” é aquela que liga os nodos 
ascendente e descendente, passando pelo 
centro da Terra. 


, Satellite 










Equatorial 
Plane 
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Vernal 
Equinox 






Ascending Node 





Inclinação (I): ângulo entre o plano orbital do 
satélite e o plano equatorial da Terra. 
Inclinações próximas a 0º correspondem às 
chamadas órbitas equatoriais. Inclinações 

próximas a 90º correspondem às chamadas RE ns 
órbitas polares pois “cobrem os dois pólos. Satellite Orbit 
Orbitas com inclinação entre 0º e 90º rodam 
no mesmo sentido que a Terra (Oeste - Este) e 
por isso são denominadas de "progressivas". Orbitas com inclinação maior que 90º rodam no sentido contrário à Terra (Este - 
Oeste) e por isso são chamadas de "retrógradas". Inclinações maiores que 50º e menores que 130º correspondem a órbitas "polares" 
pois atingem latitudes altas. Inclinações menores que 40º correspondem a órbitas próximas ao Equador. 





Apogee 


Ascensão recta do nodo ascendente (Right Ascension of Ascending Node - RAAN - 0): ângulo entre o primeiro ponto de Aires 
e o nodo ascendente. Segundo valor que alinha a elipse orbital no espaço, considerando que a inclinação é o primeiro. 


Argumento do perigeu (Argument of perigee - T)): é o ângulo medido no plano orbital, na direcção do movimento, do nodo 
ascendente ao perigeu. É o ângulo entre o eixo maior da elipse (linha entre o perigeu e o apogeu) e a linha dos nodos, medido no 
plano da órbita. Varia entre 0º e 360º, sendo igual a 0º quando o perigeu está no nodo ascendente, e 180º quando o satélite está 
mais longe da Terra (apogeu) cruzando o Equador em movimento ascendente. Determina a posição da elipse orbital no plano 


orbital, visto que a inclinação 1 e a ascensão recta €) determinam a posição do plano orbital no espaço. 
Excentricidade: determina a forma da elipse orbital. Círculo: Excentricidade = 0; Elipse longa e estreita: Excentricidade = 1. 


Movimentação média (Mean motion - n): velocidade angular média do satélite (em revoluções por dia) em uma órbita elíptica: n 
= 2.7 /Tonde Té o período orbital. Parâmetro relacionado com o tamanho da órbita (distância do satélite à Terra). 


Anomalia média (Mean anomaly - M): especificação da posição do satélite na órbita numa dada época. Ângulo medido a partir 
do perigeu na direcção do movimento do satélite, que um satélite teria se se movesse em velocidade angular constante. 


Anomalia verdadeira: ângulo no plano orbital do satélite entre o perigeu e a posição do satélite medido na direcção do movimento 
do satélite. 


Elementos keplerianos: descrevem a forma e orientação de uma órbita elíptica em torno da Terra, bem como a posição de um 
satélite naquela órbita em uma dada época (data e hora de referência): argumento do perigeu, ascensão recta do nodo ascendente, 
anomalia média, semi-eixo maior, inclinação e excentricidade. 


Perturbações: existem os seguintes tipos de perturbações: Geopotencial - devido ao achatamento terrestre, ou seja, ao desvio 
principal da Terra em relação à forma esférica; altera a orientação do plano orbital no espaço sem alterar a inclinação; altera a 
orientação da elipse no plano orbital; Atracão lunissolar - devido às acções atractivas do Sol e da Lua; afecta todos os elementos 
orbitais, diminuindo a altura do perigeu e, consequentemente, afectando o tempo de vida do satélite; Arrasto (atrito) atmosférico 
- devido ao atrito com a atmosfera; diminuição do semi-eixo maior, da excentricidade e do período de revolução. 
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Combustíveis e Oxidantes 


N,O, — Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N,O, consiste no 
tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogénio. No seu estado puro o N,0, contém menos de 0,1% 
de água. O N50, tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como gasosa, sendo incolor na fase sólida. 
Este oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. Não é inflamável com o ar, no entanto 
inflamará materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque mecânico, calor ou qualquer tipo de detonação. O 
NO, é fabricado através da oxidação catalítica da amónia, onde o vapor é utilizado como diluente para reduzir a temperatura de 
combustão. Grande parte da água condensada é expelida e os gases ainda mais arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em 
dióxido de nitrogênio. A água restante é removida em forma de ácido nítrico. O gás resultante é essencialmente tetróxido de 
nitrogénio puro. Tem uma densidade de 1,45 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 


UDMEH ( (CH;)»NNH, ) — Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMH é um líquido 
altamente tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. É completamente 
miscível com a água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente sensível aos choques e os seus 
vapores são altamente inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 95,0%. Tem uma densidade de 0,79g/cm” : 
sendo o seu ponto de congelação a -57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 63,0ºC. 


LOX — Oxigénio Líquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é transparente e não 
tem cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser estável, isto é resistente ao 
choque, a mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis aos choques. O oxigénio gasoso pode 
formar misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que podem explodir em contacto com a 
electricidade estática, chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O LOX é obtido a partir do ar como produto de 
destilação. Tem uma densidade de 1,14 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, — Hidrogénio Líquido; O LH, é um líquido em equilíbrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogénio e 0,21 orto- 
hidrogénio. O LH, é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um líquido altamente 
inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuelóleo daí resultante. O hidrogénio gasoso é 
purificado em 99,999% e posteriormente liquidificado na presença de óxidos metálicos paramagnéticos. Os óxidos metálicos 
catalisam a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogénio recém catalisado consiste numa mistura orto-para de 3:1 e não 
pode ser armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). Tem uma densidade de 0,07 g/em”, sendo o seu ponto de 
congelação a -259,0ºC e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 


NH,CIO, — Perclorato de Amónia; O NH,CIO, é um sal sólido branco do ácido perclorato e tal como outros percloratos, é um 
potente oxidante. A sua produção é feita a partir da reacção entre a amónia e ácido perclorato ou por composição entre o sal de 
amónia e o perclorato de sódio. Cristaliza em romboedros incolores com uma densidade relativa de 1,95. E o menos solúvel de 
todos os sais de amônia. Decompõe-se antes da fusão. Quando ingerido pode causar irritação gastrointestinal e a sua inalação causa 
irritação do tracto respiratório ou edemas pulmonares. Quando em contacto com a pele ou com os olhos pode causar irritação. 


Constantes 
Algumas constantes de interesse: 
e 7726 m/s (8000), Velocidade orbital terrestre a uma altitude de 300 km 
e 3075m/s (3000), Velocidade orbital na órbita geossíncrona (35786 km) 
e 6371lkm (6400), Raio médio da Terra 
e 6378km (6400), Raio equatorial da Terra 
e 1738km (1700), Raio médio da Lua 
e 5974e24kg (6e””), Massa da Terra 
e 7.348e22kg (7º), Massa da Lua 
e 1.989e30kg (2e), Massa do Sol 
e 3.986014m/s“? (4e'”), Constante gravitacional vezes a massa da Terra 
e 4903e12m/s“ (Se), Constante gravitacional vezes a massa da Lua 
e 1.327e20m/s“ (13e”), Constante gravitacional vezes a massa do Sol 
e 384401 km (4º), Distância media entre a Terra e a Lua 
e 1496ellm (15e!º), Distância media entre a Terra e o Sol (Unidade astronómica) 
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